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Книга предназначается для широкого круга специалистов, занимающихся 
вопросами управления реактивными снарядами и космическими аппарата¬ 
ми, и для студентов старших курсов радиофакультетов ВУЗов. 

В первой части книги дается общая характеристика управляемых лета¬ 
тельных аппаратов и рассматриваются принципы радиоуправления реактив¬ 
ными снарядами (телеуправление, самонаведение, автономное и комбиниро¬ 
ванное управление, согласование систем координат, радиовзрыватели). 

Во второй части рассматриваются основные математические методы ана¬ 
лиза и синтеза систем радиоуправления с учетом переменности параметров- 
и нелинейности этих систем и действия флуктуационных помех. 

В третьей части книги на основе изложенных методов дается оценка точ¬ 
ности и дальности действия радиотехнических систем самонаведения и теле¬ 
управления. 

В четвертой части рассматриваются особенности управления баллисти¬ 
ческими ракетами и космическими аппаратами. При этом основное внимание 
уделяется вопросам вывода на орбиту искусственных спутников Земли, конт¬ 
роля их траектории и задачам сближения («мягкой встречи») двух космиче¬ 
ских аппаратов. 

Основными отличиями данной книги от ранее изданных являются более 
полное изложение вопросов управления космическими аппаратами, в частно¬ 
сти управления сближением космических аппаратов, рассмотрение методов 
синтеза систем радиоуправления, а также методов анализа таких систем с 
учетом переменности их параметров и нелинейности. 

293 рис., 3 табл., 131 библ. назв. 
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ПРЕДИСЛОВИЕ 


Радиоуправление реактивными снарядами и космическими ап¬ 
паратами является одной из наиболее важных областей применения 
современной радиоэлектроники. Система радиоуправления являет¬ 
ся весьма сложным техническим комплексом, в состав которого вхо¬ 
дят радиолокаторы, линии радиосвязи, автопилоты, счетно-ре¬ 
шающие устройства и другие радиоэлектронные приборы и автоматы. 
Правильное построение системы радиоуправления возможно лишь 
при учете свойств управляемого летательного аппарата, как звена 
системы автоматического регулирования. 

В учебных заведениях курсу «Радиоуправление» обычно пред¬ 
шествует ряд специальных курсов: радиолокация, радиосвязь 
(передача информации по многоканальным радиолиниям), автома¬ 
тика, "вычислительная техника. При написании данной книги 
предполагалось, что читатель знаком с основами указанных спе¬ 
циальных дисциплин. 

В настоящее время имеется целый ряд монографий и учебных 
пособий по-вопросам радиоуправления [1, 2, 3] и др. Однако за 
последние годы теория и техника радиоуправления развивались 
столь быстро, что появившиеся важные вопросы не получили в этих 
книгах достаточно полного освещения. В первую очередь это отно¬ 
сится к управлению космическими аппаратами и к математическим 
методам анализа и синтеза систем радиоуправления. Поэтому ос¬ 
новным отличием данной книги от ранее опубликованных является 
значительно большее внимание, уделяемое этим новым вопросам. 

Материал, изложенный в книге, разбит на четыре части. В пер¬ 
вой части излагаются принципы радиоуправления реактивными 
снарядами. Во второй части, рассматриваются основные математи¬ 
ческие методы анализа и синтеза систем радиоуправления. В треть¬ 
ей части на основе этих методов определяются основные показа¬ 
тели качества систем радиоуправления — точность и дальность их 
действия, и, наконец, в четвертой части рассматриваются особен¬ 
ности радиоуправления баллистическими ракетами и космическими 
аппаратами. 

Для облегчения усвоения материала часть текста набрана пе¬ 
титом (мелким шрифтом). При этом в петит вынесены, как правило, 
вопросы, являющиеся либо наиболее сложными в математическом 
отношении, либо более частными. Поэтому материал, набранный 


3 



петитом, предназначен в основном для читателей, желающих более 
глубоко или широко изучить соответствующий вопрос. В конце 
каждой главы приведены контрольные вопросы, которые помогут 
читателю проверить степень усвоения им материала данной главы и 
ссылки на литературу, общий перечень, которой приведен в конце 
книги. 

Авторы надеются, что данная книга окажется полезной не толь¬ 
ко студентам радиофакультетов, но и инженерам, занимающимся 
вопросами радиоуправления. 

Авторский коллектив выражает глубокую благодарность 
М. В. Максимову, В. Н. Типугину и всем товарищам, принявшим 
участие в рецензировании рукописи и сделавшим ряд замечаний, 
способствовавших улучшению данной книги. 

Главы 1, 2, 5, 6, 8, 9, 11, 12, 13, 18, 19, 20 и § 22.1, 22.2, 22.3 
написаны Л. С. Гуткиным; гл. 3, 4, 7, 17 — Ю. П. Борисовым; 
гл. 10 — А. Л. Зиновьевым; гл. 15 и 21 — В. Л. Лебедевым; гл. 14, 
16 и § 22.4 и 22.5 — С. В. Первачевым; гл. 23 и 24 — А. А. Валуе¬ 
вым и Д. А. Пономаревым; гл. 25 — Е. П. Полищуком. 

Авторы 



Часть первая 

ПРИНЦИПЫ УПРАВЛЕНИЯ 
РЕАКТИВНЫМИ СНАРЯДАМИ 
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КРАТКАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА ЛЕТАТЕЛЬНЫХ 
АППАРАТОВ И СПОСОБОВ УПРАВЛЕНИЯ 


§ 1.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ 

Радиоуправлением в широком смысле слова называется управ¬ 
ление любыми аппаратами и приборами, осуществляемое с помощью 
радиосредств. Под радиоуправлением в более узком'смысле обычно 
понимается управление с помощью радиосредств движением лета¬ 
тельных аппаратов — снарядов, самолетов, космических аппаратов 
и др. В дальнейшем будет идти речь именно о таком радиоуправле¬ 
нии. Ему предшествовало развитие радионавигации, имевшей 
целью пилотирование (вождение) самолетов и кораблей с помощью 
радиосредств. Сначала были созданы радиотехнические приборы, 
осуществлявшие функции, аналогичные маякам и компасам и на¬ 
званные соответственно радиомаяками и радиокомпасами. Затем 
появились радиовысотомеры (радиоальтиметры). Эти приборы по¬ 
зволяли пилоту определять местоположение самолета и выводить 
его в заданный район. 

За несколько лет до второй мировой войны были созданы более 
сложные радионавигационные приборы, позволявшие пилоту осу¬ 
ществлять «слепую» посадку самолета, т. е. посадку при ограничен¬ 
ной видимости земной поверхности. 

Все эти радионавигационные приборы были рассчитаны на вы¬ 
дачу пилоту необходимой информации о положении и движении 
самолета (корабля), а управление самолетом осуществлялось пи¬ 
лотом. 

Во время второй мировой войны (1939—1945 гг.) появились уп¬ 
равляемые по р-адио беспилотные объекты — ракеты «Фау-2», 
(которыми немцы обстреливали Лондон), ракеты типа «воздух — 
море» (выпускавшиеся с самолетов и наводившиеся на корабли 
противника) и некоторые другие виды беспилотных объектов. На¬ 
чавшееся в 1938—1940 гг. развитие радиоуправления беспилотными 
объектами продолжается во все нарастающих масштабах. Новым 
скачком в этой области явилось создание Советским Союзом 4 ок¬ 
тября 1957 г. первого в мире искусственного спутника Земли. 

Наряду с развитием радиоуправления беспилотными объектами 
продолжалось совершенствование упомянутых выше радионавига- 
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ционных приборов (радиокомпасов, радиоальтиметров, приборов 
для слепой посадки и т. п. ). При этом оказалось целесообразным 
пользоваться двумя терминами — «радионавигация» и «радио¬ 
управление». 

Под радионавигацией понималось управление (с помощью радио¬ 
средств) движением пилотируемых аппаратов, а под радиоуправ¬ 
лением — управление движением беспилотных объектов (аппара¬ 
тов). Однако по мере развития радионавигации и радиоуправления 
различие между ними все более уменьшается. 

Действительно, управление современными самолетами все более 
автоматизируется, и функции пилота сводятся постепенно к конт¬ 
ролю за работой аппаратуры в целях обеспечения ее исправного 
состояния. В недалеком будущем пилот будет включаться в процесс 
управления самолетом лишь в аварийных или не предусмотренных 
программой случаях. 

С другой стороны, развитие беспилотных объектов привело к со¬ 
зданию космических кораблей, на борту которых находится чело¬ 
век, и поэтому кроме автоматического управления предусматри¬ 
вается также ручное управление — в аварийных или не предусмот¬ 
ренных программой случаях. 

Таким образом, если в первых радионавигационных системах 
предусматривалось только ручное управление (управление рукой 
пилота), а в первых космических аппаратах (спутниках) — только 
автоматическое управление, то в наиболее совершенных современ¬ 
ных системах применяется комбинация автоматического и ручного 
управления. Поэтому в настоящее время различия между радиона¬ 
вигацией и радиоуправлением имеют в значительной мере условный 
и исторический характер. 

Современные управляемые летательные аппараты по их назна¬ 
чению могут быть разбиты на следующие основные группы. 

1. Управляемые снаряды: зенитные ракеты —реактивные сна¬ 
ряды для поражения воздушных целей («земля — воздух»), авиа¬ 
ционные ракеты — реактивные снаряды для поражения с самоле¬ 
тов наземных и воздушных целей («воздух — земля», «воздух — 
воздух»), баллистические ракеты И др. 

2. Управляемые мишени («самолеты-мишени»). 

3. Самолеты и космические корабли для невоенных целей и бое¬ 
вые самолеты. 

4. Спутники для разведки погоды. 

5. Ракеты и спутники для научных исследований в атмосфе¬ 
ре и в космосе. 

6. Спутники-ретрансляторы для радиосвязи и радиовещания 
(звукового и телевизионного). 

7. Навигационные спутники — спутники, излучающие сигналы, 
обеспечивающие навигацию самолетов, космических кораблей, мор¬ 
ских судов. 
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8. Управляемые летательные аппараты для вспомогательных 
целей, например для технического обслуживания и смены экипа¬ 
жей космических лабораторий, сборки в космосе крупных космиче¬ 
ских кораблей и космических станций, для спасения экипажей кос¬ 
мических кораблей и др. 

В дальнейшем рассмотрение будет вестись в основном при¬ 
менительно к следующим наиболее характерным летательным ап¬ 
паратам: 

1) Реактивные снаряды «земля — воздух». 

2) Реактивные снаряды «воздух — воздух». 

3) Реактивные снаряды «воздух — земля». 

4) Баллистические ракеты. 

5) Спутники, выводимые на заданную орбиту. 

6) Спутники, осуществляющие «мягкую» встречу в космосе 
(с нулевой скоростью). 

Так как данная книга имеет целью изложение не всех, а лишь 
основных вопросов радиоуправления, то для понимания этих ос¬ 
новных вопросов достаточно представлять себе задачи и особенности 
управления указанными шестью видами летательных аппаратов. 

Далее дается краткая характеристика этих задач и особенностей. 


§ 1.2. КРАТКАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА ОСНОВНЫХ ВИДОВ 
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 

а. Реактивные снаряды «земля—воздух» 

(зенитные ракеты) 

Зенитные ракеты предназначаются для поражения самолетов 
и других воздушных целей с наземного или морского командного 
пункта. 

Старт ракеты может быть вертикальным или наклонным. Траек¬ 
тория ракеты при вертикальном старте изображена на рис. 1.1. 
Ракета стартует и летит вертикально до некоторой точки а, после 
чего начинает двигаться по программной кривой, задаваемой спе¬ 
циальным программным механизмом, не зависящей от последующих 
маневров цели. В точке Ь управление по программе выключается и 
начинается основной этап управления, при котором траектория 
ракеты непрерывно корректируется в зависимости от положения 
цели. В точке А происходит встреча ракеты с целью. 

Длина участка Оа , соответствующего неуправляемому верти¬ 
кальному полету, определяется обычно одним из следующих тре¬ 
бований: 

а) в точке а ракета должна иметь уже достаточную для хорошего 
управления величину скорости (пройти, например, через порог 
звуковой скорости); 
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б) точка а должна лежать за пределами наиболее плотных слоев 
атмосферы (5—10 км)\ при этом ракета проходит слои с наи¬ 
большим сопротивлением воздуха по кратчайшему расстоянию 
и получается наибольшая экономия горючего*. 

Длина программной траектории аЪ определяется из тех сообра- 
жений, чтобы ракета перешла с вертикальной траектории на траек¬ 
торию, примерно соответствующую выбранному методу наведения 
на цель. 

Траектория ракеты при наклонном старте изображена на 
рис. 1.2. Ракета устанавливается на наклонном лафете. Лафет пе¬ 




ремещается по углу места и азимуту при помощи радиолокатора, 
автоматически следящего за целью, и специального счетно-решаю¬ 
щего устройства. 

Управление лафетом производится с таким расчетом, чтобы 

в момент схода ракеты с лафета ее вектор скорости У ро был направ¬ 
лен в некоторую упрежденную точку. 

—> 

Величина скорости Ѵ ро должна быть достаточной, чтобы ракета 
не упала на землю под действием силы тяжести и смогла бы продол¬ 
жать набирать скорость в заданном направлении (У р0 ^20ч-50 м/сек). 
На участке Оа ракета разгоняется при помощи дополнительных 
стартовых ракет до скорости, достаточной для нормального управ¬ 
ления (например, до скорости 400—500 м/сек). В точке а стартовые 
ракеты отпадают, и ракету движет лишь основной реактивный дви¬ 
гатель. Участок Оа обычно не превышает одного километра, и ра¬ 
кета проходит этот участок за 3—5 сек с продольными ускорениями 
не более 10—15 §. На участке Оа движение ракеты делают неуправ¬ 
ляемым, так как на этом участке управление затрудняется тем, что 
ракета резко меняет свою скорость и проходит через порог зву¬ 
ковой скорости. Однако желательно иметь управление и на этом 

* Очевидно, это требование может предъявляться лишь при поражении 
высоколетящих целей. 
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участке (так как выключение стартовых двигателей и отрыв стар¬ 
товых ракет вызывают искажения траектории, притом различные 
для разных экземпляров ракет). Направление лафета в момент вы¬ 
стрела выбирается с таким расчетом, чтобы к началу участка аЬА , 
на котором движение ракеты становится управляемым, направление 

вектора скорости ракеты Ѵ ѵ возможно меньше отличалось от каса¬ 
тельной к той идеальной траектории ракеты, которая соответствует 
выбранному методу наведения ракеты на цель. В противном случае 
при переходе от неуправляемого полета к управляемому ракета бу¬ 
дет резко изменять направление своей скорости,.т. е. испытывать 
большие поперечные ускорения. 

На участке аЬА имеет место режим основного управления, т. е., 
движение ракеты корректируется приборами управления в соответ¬ 
ствии с движением цели. 

Основным преимуществом наклонного старта перед вертикальным 
является возможность более быстрого и плавного вывода ракеты 
на траекторию, соответствующую данному методу наведения. Поэ¬ 
тому в тех случаях, когда может требоваться стрельба на малые 
дистанции (например, при дальности до цели менее 10—20 км), 
наклонный старт имеет преимущество перед вертикальным. 

При стрельбе на большие дистанции может сказаться более целе¬ 
сообразным вертикальный старт. Действительно, для стрельбы на 
большие дистанции могут потребоваться весьма тяжелые и крупные 
ракеты, установка которых на наклонном лафете будет затруднена. 
Кроме того, при больших дальностях полета вертикальный старт 
может дать заметную экономию горючего благодаря тому, что ракета 
будет преодолевать плотные слои атмосферы по кратчайшему 
расстоянию. 

6. Реактивные снаряды (ракеты) «воздух—воздух» 

Ракеты «воздух — воздух» применяются для стрельбы с самолета 
по воздушным целям, например по самолетам противника. Следо¬ 
вательно, эти ракеты должны поражать цели того же вида, что и зе¬ 
нитные ракеты, но выпускаются они не с наземного или морского 
командного пункта, а с самолета. Эта особенность приводит к тому, 
что ракеты «воздух — воздух» должны иметь меньшие вес и габа¬ 
риты, особенно в тех случаях, когда самолет-носитель должен нести 
одновременно несколько ракет. Очевидно также, что конструкции 
ракеты и стартовых устройств в этом случае должны выбираться 
таким образом, чтобы по возможности не ухудшать аэродинамиче¬ 
ских свойств самолета-носителя. 

Так как командный пункт, с которого производится пуск ра¬ 
кеты «воздух — воздух», находится на самолете, вес и габариты 
аппаратуры управления, расположенной на КП, должны быть зна¬ 
чительно меньшими, чем в случае з.енитных ракет. 
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Отмеченные выше особенности приводят к тому, что дальность 
действия у снарядов «воздух — воздух» обычно меньше, чем у сна¬ 
рядов «земля — воздух». Однако вследствие сравнительно боль¬ 
шого радиуса действия самолета-носителя перехват (уничтожение) 
вражеских самолетов с помощью ракет «воздух — воздух» являет¬ 
ся одним из эффективных средств ПВО. 


в. Реактивные снаряды (ракеты) «воздух—земля» 

Ракеты этого класса применяются для стрельбы с самолета, 
по наземным целям (ракеты «воздух — суша») и по морским целям 
(ракеты «воздух — море»). Типичная траектория ракеты «воздух — 

море» приведена на рис. 1.3. 
В момент старта ракета имеет 
скорость, совпадающую со 
скоростью самолета-носителя. 
Затем ракета набирает боль¬ 
шую скорость, благодаря дей¬ 
ствию реактивного двигателя 
и направляется на цель (ко¬ 
рабль). Вблизи от цели, в не¬ 
которой точке а, ракета может 
быть переведена в режим пи¬ 
кирования, если это требуется 
для обеспечения более эф¬ 
фективного поражения цели. 
В тех случях, когда наиболее уязвимой является подводная часть 
корабля, могут применяться ракеты, последний участок траекто¬ 
рии которых проходит под водой. При этом управление на подвод¬ 
ном участке может осуществляться посредством автономных средств 
или с помощью ультразвуковых приборов. При поражении наземных 
и морских целей ракета не должна совершать резких маневров в го¬ 
ризонтальной плоскости, поэтому по своей аэродинамической форме 
ракеты «воздух — земля» ближе к самолетам, чем к снарядам и их 
часто называют также самолетами-снарядами. Дальность действия 
у ракет «воздух — земля» значительно больше, чем у ракет «воз¬ 
дух — воздух», так как у первых сила веса всегда ускоряет движе¬ 
ние, а у вторых возможны траектории, при которых сила веса тор¬ 
мозит движение. 



г. Баллистические ракеты 

Ракеты этого класса предназначаются для поражения из назем¬ 
ного или морского пункта удаленных крупных неподвижных на¬ 
земных целей (промышленных объектов, железнодорожных узлов, 
военных объектов и т. п.). 
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Баллистическими ракеты данного класса называются потому, 
что основную часть своей траектории они летят при выключенном 
двигателе лишь под действием начальной скорости и силы тяжести, 
т. е. по так называемой баллистической кривой. 

Типичные траектории этих ракет показаны на рис. 1.4. На 
этом рисунке А и В соответствуют точке старта и точке падения 
ракеты. 




Траектория баллистической ракеты более детально изображена 
на рис. 1.5. Ракета стартует в точке О и летит вверх по вертикали 
вплоть до точки а, расположенной обычно на границе наиболее плот¬ 
ных слоев атмосферы. Начиная с точки а, программный механизм, 
установленный на ракете, начинает воздействовать на рулевые орга¬ 
ны ракеты, и ракета движется по кривой аЬ , называемой программ¬ 
ной траекторией (форма траектории задается программным механиз¬ 
мом). Участок траектории ОаЬ называется активным, так как на всем 
этом участке работает двигатель ракеты. В точке & двигатель выклю¬ 
чается и весь дальнейший путь ракета проходит с выключенным 
двигателем, двигаясь только под действием начальной скорости 

Ѵ р0 и силы тяжести по баллистической кривой. Поэтому участок 
Ьсй называется пассивным. Участок Ъс расположен в разрежен¬ 
ных слоях атмосферы. Точка с соответствует моменту вхождения 
ракеты в плотные слои атмосферы. Сопротивление воздуха несколь¬ 
ко искажает чисто баллистический закон движения. 

Ракеты большой дальности делаются обычно многоступенчатыми, 
т. е. состоят из ряда ракет, каждая из которых имеет свой двига¬ 
тель. На первой ступени работает двигатель только первой из этих 
ракет. После израсходования запасов топлива, предназначенного 
для этого двигателя, использованная первая ракета автоматически 
отделяется от основного корпуса и ликвидируется, а в работу всту¬ 
пает двигатель второй ступени и т. д. 

Благодаря последовательному отделению использованных ча¬ 
стей ракеты в процессе полета вес такой составной ракеты и ее га- 
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бариты последовательно уменьшаются и до цели долетает лишь 
сравнительно небольшая и легкая ракета. Это дает значитель¬ 
ную экономию общего расхода топлива. 

Ракета дальнего действия имеет небольшие несущие поверхности 
и по своей аэродинамической форме ближе к снаряду, чем к самоле¬ 
ту. Управление полетом ракеты осуществляется при помощи обыч¬ 
ных воздушных рулей и газовых рулей. 

Газовые рули повышают эффективность управления в разрежен¬ 
ных слоях атмосферы, где эффективность обычных воздушных ру¬ 
лей резко падает. 

Для того чтобы ракета достаточно точно попала в цель, выклю¬ 
чение двигателя должно осуществляться в заданной точке* Ь> 

где скорость ракеты достигнет заданного значения Ѵ ро . 

Для выполнения этого требования аппаратура управления долж¬ 
на обеспечить движение ракеты по заданной программной кривой 
и выключение двигателя ракеты в нужный момент. 

Первая задача (движение по программной кривой) может ре¬ 
шаться полностью с помощью автономного управления (программ¬ 
ного механизма и аппаратуры управления, расположенными пол¬ 
ностью на самой ракете) без использования излучения, идущего 
с КП или от цели. 

Вторая задача (выключение двигателя в нужный момент) мо¬ 
жет решаться также применением автономного управления или 
с помощью радиосредств. 


д. Управление спутником, выводимым на заданную 
орбиту 

Орбита спутника (пунктирная кривая на рис. 1.6) в общем слу¬ 
чае является эллипсом, один из фокусов которого совпадает с цент¬ 
ром Земли 0 3 . Вывод спутника на орбиту осуществляется обычно 
многоступенчатой баллистической ракетой. Ракета, стартующая 
в некоторой точке О, пролетает плотные слои атмосферы по верти¬ 
кали ОА. В точке А система управления искривляет траекторию 
ракеты таким образом, чтобы в момент выключения двигателя в 

заранее рассчитанной точке В вектор скорости ракеты Ѵ ро имел за¬ 
данную величину и был направлен по касательной к заданной орби¬ 
те спутника. В точке В последняя ступень ракеты отделяется от 
несомого спутника и последний, получивший в заданной точке В 

требуемую скорость Ѵ р09 движется далее по заданной орбите. 


* Говоря более строго, двигатель должен выключаться в тот момент, 
когда между координатами и скоростью ракеты установится требуемое 
соотношение. 
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Вследствие неточности управления истинная орбита будет в ка¬ 
кой-то мере отличаться от заданной. К точности системы вывода 
спутника на орбиту необходимо предъявить такие требования, что¬ 
бы отклонения истинной орбиты спут¬ 
ника от заданной находились в до¬ 
пустимых пределах. В некоторых слу¬ 
чаях эти требования оказываются 
столь жесткими, что на современном 
уровне развития техники выполнить 
их оказывается очень сложным или 
вовсе невозможным. В этих случаях 
предусматривается корректировка 
траектории спутника, осуществляе¬ 
мая после вывода спутника на пер¬ 
вичную орбиту. Для этой цели спут¬ 
ник снабжается реактивными двига¬ 
телями небольшой мощности, способ¬ 
ными осуществлять в некоторых пре¬ 
делах изменение его траектории. 

После выхода спутника на первичную орбиту на наземном пункте 
управления измеряют параметры этой орбиты и сравнивают их со 
значениями, соответствующими требуемой (заданной) орбите. На 
основании этого сравнения вырабатываются команды управления, 
воздействующие на органы управления спутника таким образом, 
чтобы приблизить его траекторию (орбиту) к заданной. 

Таким образом в этом более общем случае вывод спутника на 
заданную орбиту состоит из двух этапов: вывода на первичную 
(промежуточную) орбиту и перевода с первичной орбиты на задан¬ 
ную. 

Из изложенного следует, что задача управления при выводе 
спутника на первичную орбиту в значительной мере аналогична 
задаче управления баллистическими снарядами и сводится к тому, 
чтобы придать ракете в заданной точке пространства требуемую 

величину вектора начальной скорости Ѵ ро ; перевод же спутника 
с первичной орбиты на заданную требует наличия у спутника соб¬ 
ственных органов управления и соответствующей дополнительной 
аппаратуры управления. 



е. Управление при мягкой встрече в космосе 

Мягкой встречей называется встреча летательных аппаратов 
с нулевой скоростью. Мягкая встреча может потребоваться, на¬ 
пример, в случае сборки в космосе из отдельных частей (блоков) 
космических станций или больших космических корабей, при спа¬ 
сательных работах в космосе и в ряде других случаев. Такая встреча 
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может осуществляться различными способами, например путем са¬ 
монаведения одного космического аппарата (блока 1) на другой кос¬ 
мический аппарат (блок II). При этом на блоке I устанавливается 
аппаратура управления, которая измеряет положение блока I от¬ 
носительно блока II и управляет блоком I, имеющим соответствую¬ 
щие управляющие двигатели, таким образом, чтобы сблизить его 
с блоком II и притом так, чтобы скорость сближения на малых рас¬ 
стояниях была мала и встреча (стыковка) двух аппаратов оказалась 
мягкой, т. е. практически происходила с нулевой скоростью. 

Из сказанного следует, что задача управления при мягкой встре¬ 
че отличается от соответствующей задачи при наведении снарядов 
на цель в первую очередь тем, что требуется обеспечить встречу не 
с большой, а практически с нулевой скоростью. 

§ 1.3. КРАТКАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА ОСНОВНЫХ СПОСОБОВ 
УПРАВЛЕНИЯ 

Движение твердого тела в пространстве складывается из пере¬ 
мещения его центра масс и поворотов тела вокруг этого центра. 
Поэтому управление движением любого летательного аппарата 
в общем случае заключается в управлении перемещением его 
центра масс и управлении поворотами вокруг центра масс. 

Первый вид управления называется управлением полетом, а вто¬ 
рой вид — управлением ориентацией или просто ориентацией. 
Следовательно, в общем случае управление движением летательного 
аппарата состоит из управления полетом и ориентации. 

Управление полетом аппарата осуществляется изменением его 

скорости У, т. е. сообщением аппарату ускорения ѴР или изменением 
этого ускорения. Управление величиной и направлением ускоре¬ 
ния осуществляется при помощи рулевых органов аппарата (рулей). 

Так как 

ѴР = —, ( 1 . 1 ) 

т 4 

—> 

где Р — результирующая сила, приложенная к аппарату, имею¬ 
щему массу т, то управление величиной ускорения № достигается 
за счет управления величиной и направлением результирующей 

илы Р: 


Р — С-\-Т-\-К-\-Р к -}-Р ц б, ( 1 - 2 ) 

где О — сила притяжения (сила тяжести); Т — сила тяги, созда¬ 
ваемая реактивными двигателями; — равнодействующая всех 
аэродинамических сил, (вызываемых сопротивлением воздуха), 
приложенных к корпусу аппарата; 
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Рк = пт к 


( 1 . 3 ) 


— кориолисова сила, учитывающая кориолисово ускорение; 


Г к = — 2 р ѵ]; 

Р цб === цб 

— центробежная сила, где 

# цб =;_рр7]] 

— центробежное ускорение. 


(1.4) 

(1.5) 

( 1 . 6 ) 


Здесь V — скорость аппарата в системе координат, вращающей¬ 
ся с угловой скоростью со (например, в земной системе координат); 

г — радиус-вектор центра масс аппарата относительно начала ко¬ 
ординат (например, относительно центра Земли). Квадратные скоб¬ 
ки обозначают операцию векторного произведения. 

Из формул (1.3)—(1.6) видно, что Р к и Р Ц б учитывают эффект, 
вызываемый вращением (неинерционностью) системы координат, 

в которой определяется интересующая нас скорость V аппарата*. 
Из этих формул и формулы (1.2) следует также, что управлять 

результирующей силой Р можно путем изменения сил Т и Р. По¬ 
этому управление полетом осуществляется изменением силы тяги Т 

или аэродинамической силы /?, или изменением обеих этих сил од¬ 
новременно. 

Для изменения величины и направления силы (а при некото¬ 
рых конструкциях и для изменения направления силы Т) может 
потребоваться поворот корпуса аппарата вокруг его центра масс, 
т. е. изменение его ориентации. Поэтому управление полетом ап¬ 
парата может влючать управление и его ориентацией. Однако в не¬ 
которых случаях управление ориентацией имеет самостоятельное 
значение, т. е. должно осуществляться даже при отсутствии необ¬ 
ходимости управления полетом;так, например, в некоторых задачах 
может требоваться, чтобы летательный аппарат сохранял неизмен- 


* В случае ракет ближнего действия (типов «земля — воздух», «воздух — 

воздух» и др.) силы Р к и /7цб весьма малы по сравнению с суммой сил (т + #) 
и их можно не учитывать. Однако в случае баллистических ракет дальнего 

действия и особенно космических аппаратов, силы Р к и р ц б могут иметь 

существенное значение (если скорость V определяется не в инерциальной, 
а во вращающейся системе координат)." 


2 Зак. 2072 
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ную ориентацию по отношению к какому-либо телу (Земле, Солнцу, 
планете, звезде, другому аппарату и т. п.) или изменял эту ориен¬ 
тацию по заданному закону. 

Из изложенного следует, что управление ориентацией играет 
либо подчиненную, либо самостоятельную роль. В тех случаях, 
когда ориентация имеет самостоятельное значение, она осуще¬ 
ствляется большей частью нерадиотехническими средствами. По¬ 
этому при рассмотрении вопросов радиоуправления наибольший 
интерес представляет управление полетом. Вследствие этого в даль¬ 
нейшем основное внимание уделяется именно этому виду управле¬ 
ния и под управлением понимается (там, где это не оговаривается 
особо) именно управление полетом. 

В дальнейшем для краткости все управляемые летательные ап¬ 
параты называются ракетами, так как в подавляющем большинстве 
случаев они имеют реактивные двигатели. 

Различают следующие основные виды управления: 

1. Автономное управление. 2. Самонаведение. 3. Телеуправле¬ 
ние. 4. Комбинированное управление. 

Автономным называется такое управление полетом ракеты, ко¬ 
торое осуществляется без использования какой-либо энергии, иду¬ 
щей от КП (командного пункта) или цели. 

Здесь и далее под КП понимается пункт, из которого запускает¬ 
ся ракета; при различных видах управления роль КП в процессе 
управления оказывается различной. 

При автономном управлении КП используется лишь для управ¬ 
ления пуском ракеты и не участвует в дальнейшем процессе управ¬ 
ления. Так как при этом в процессе полета ракета никак не свя¬ 
зана ни с КП, ни с целью, автономное управление пригодно для 
наведения ракет лишь на неподвижные точно известные цели или на 
цели, движущиеся по стабильным и притом точно известным траек¬ 
ториям. Для наведения на быстродвижущиеся маневрирующие цели 
(например, самолеты) автономное управление заведомо непригодно. 

Самонаведением называется автоматическое наведение ракеты 
на цель с использованием энергии Р 2 , идущей от цели к ракете. 
Такой энергией могут быть излучаемые или отражаемые целью ра¬ 
диоволны, световые или тепловые лучи и т. д. 

В зависимости от характера используемой энергии самонаве¬ 
дение может быть радиотехническим, тепловым, световым, 
акустическим. 

В зависимости от места расположения первичного источника 
энергии самонаведение подразделяется на пассивное, активное и 
полуактивное. 

При пассивном самонаведении энергия Р 2 создается источниками, 
расположенными на самой цели, или естественными облучателями 
цели (Солнцем, Луной). Следовательно, при пассивном самонаве¬ 
дении энергия Р 2 получается без специального облучения цели энер¬ 
гией какого-либо вида. 
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При активном самонаведении цель облучается первичным источ¬ 
ником энергии Р і, установленным на ракете, и для самонаведения 
используется отраженная от цели энергия Р 2 . 

При полуактивном самонаведении цель облучается первичным 
источником энергии Р и расположенным вне цели и ракеты. Обычно 
этот источник помещается на КП. Для самонаведения используется 
отраженная от цели энергия Р 2 . 

При самонаведении, как и при автономном управлении, команд¬ 
ный пункт не участвует в управлении ракетой. (При полуактивном 
самонаведении на КП может размещаться источник первичной 



энергии Р і, однако и в этом случае КП играет лишь чисто пассив¬ 
ную роль.) Но в отличие от автономного управления здесь имеется 
связь между ракетой и целью. Использование этой связи дает воз¬ 
можность обнаруживать отклонения ракеты от правильного полета 
на цель. 

Для определения этих отклонений на ракете устанавливается 
угломер (пеленгатор) или радиолокатор цели (под угломером здесь 
и в дальнейшем понимается прибор, измеряющий только угловые 
координаты, а под радиолокатором — прибор, способный измерять 
не только угловые, но и другие координаты). 

Для общности в дальнейшем будем полагать, что на ракете уста¬ 
навливается радиолокатор. Он измеряет пространственную угловую 

координату цели гр в некоторой системе координат х І9 у І9 (рис. 1.7). 
Кроме того, радиолокатор определяет дальность до цели г . 

' Координаты цели гр и г (или г|) А , г|) у и г) используются для управ¬ 
ления, обеспечивающего наведение ракеты на цель. 

Телеуправлением называется управление ракетой, осуществляе¬ 
мое с командного пункта. Это управление может производиться 
при помощи рукоятки управления, приводимой в движение опера¬ 
тором, находящимся на КП, или полностью автоматически. 

В первом случае телеуправление называется ручным или полу¬ 
автоматическим, а во втором — автоматическим. 

Для выработки команд управления должны обнаруживаться (из¬ 
меряться) отклонения ракеты от правильного полета на цель. 

В зависимости от метода измерения этих отклонений системы 
телеуправления можно разбить на два вида: 


2 * 
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а) телеуправление первого вида — с непосредственным контро¬ 
лем цели; 

б) телеуправление второго вида — с контролем цели посредст¬ 
вом аппаратуры, расположенной на ракете. 

Принцип телеуправления первого вида — с непосредственным 
контролем цели — показан на рис. 1.8. 



На КП осуществляется наблюдение за целью (по каналу контро¬ 
ля цели) и за ракетой (по каналу контроля ракеты). 

На основании сопоставления данных о цели и о ракете опреде¬ 
ляется отклонение ракеты от правильного полета на цель и выраба¬ 
тываются соответствующие команды на рули ракеты, устраняющие 
это отклонение. Эти команды передаются на ракету по каналу уп¬ 
равления. 



Рис. 1.9 


Принцип телеуправления второго вида — с контролем цели 
посредством бортовой аппаратуры — показан на рис. 1.9. В этом 
случае отклонения ракеты от правильного полета на цель обнару¬ 
живаются измерительной аппаратурой, установленной на ракете 
(канал контроля цели), и передаются с ракеты на КП по каналу 
передачи данных контроля. Следовательно, в этом случае контроль 
за полетом ракеты на цель осуществляется на КП не непосредствен¬ 
но, а с помощью аппаратуры, установленной на ракете. На основа¬ 
нии данных, принятых по каналу контроля цели, на КП вырабаты¬ 
ваются команды управления, передаваемые на ракету по каналу 
управления. 
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Простейший йример телеуправления первого вида (управление 
по методу накрытия дели) изображен на рис. 1.10. 

На КП устанавливается радиолокатор, позволяющий определить 

пространственный угол г|) между направлениями на дель и ракету. 
Величина и направление этого угла отображаются на экране элект¬ 



роннолучевой трубки в виде отрезка ОЦ, соединяющего центр 
экрана О со светящимся пятном Ц. Команды управления вырабаты¬ 
ваются оператором при помощи рукоятки управления РУ и пере¬ 
даются по радио на борт ракеты. Оператор поворачивает рукоятку 


Ракета 



Рис. 1.11 


управления так, чтобы светящееся пятно Ц совместить с центром 
экрана, т. е. сделать г|) = 0. Это означает, что при правильном уп¬ 
равлении все время будет г|)^0, т. е. ракета будет находиться на ли¬ 
нии визирования дели, как бы накрывая собою цель (если смотреть 
с КП), откуда и произошло название «метод накрытия цели». Так как 
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ракета летит по папраклению к цели, то, оставаясь все время на 
линии визирования цели, она должна попасть в цель. 

Примером телеуправления с контролем цели посредством бор¬ 
товой аппаратуры (рис. 1.11) может служить управление при по¬ 
мощи телевизионной головки [1]. 

На ракете устанавливается телевизионный передатчик; объектив 
телекамеры ( ТК ) воспринимает изображение цели. Это изображение 
воспроизводится на экране телевизионного приемника, установлен¬ 
ного на КП (изображение Ц на рис. 1.11). Команды управления 
вырабатываются оператором, наблюдающим за экраном, при помо¬ 
щи рукоятки управления РУ , и передаются на ракету через радио¬ 
передатчик на КП и радиоприемник на ракете. 

Оператор управляет рукояткой таким образом, чтобы центр 
изображения цели Ц совпадал с центром экрана. Так как ракета 
летит по направлению к цели, то сохранение изображения цели 
в центре экрана обеспечивает наведение ракеты на цель. 

Комбинированным управлением называется комбинация не¬ 
скольких видов управления. Комбинирование может быть последо¬ 
вательным или параллельным. 

Последовательным называется такое комбинирование, когда 
в процессе полета ракеты производится переход с одного вида управ¬ 
ления на другой. В качестве примера последовательного комбини¬ 
рования моі&но привести комбинирование трех видов управления: 
автономного, телеуправления и самонаведения. 

На первом участке траектории ракета после вертикального старта 
выходит на требуемый курс по программной кривой, обеспечи¬ 
ваемой автономным управлением. Затем осуществляется переключе¬ 
ние вида управления, и дальнейший полет ракеты корректируется 
телеуправлением первого вида (с непосредственным контролем 
цели). Когда ракета приблизится к цели на дистанцию, достаточ¬ 
ную для захвата цели системой самонаведения, производится 
переключение с телеуправления первого вида на самонаведение, 
и на последнем участке траектории ракеты происходит само¬ 
наведение. 

Такое комбинирование позволяет сочетать большую дальность 
(телеуправление первого вида) с большой точностью (самонаведение), 
однако система управления при этом усложняется. 

Параллельным называется такое комбинированное управление, 
при котором одновременно действует несколько видов управления. 
В качестве примера можно привести комбинирование инерциаль¬ 
ного управления с радиотехническим самонаведением при наведе¬ 
нии на неподвижную цель. Инерциальное управление, являющееся 
одной из разновидностей автономного управления, основано на из¬ 
мерении и интегрировании ускорений центра масс ракеты. Оно не 
подвержено действию организованных помех, но приводит к накоп¬ 
лению (в процессе полета ракеты) ошибки, вызываемой неточностью 
измерения ускорения. При радиотехническом самонаведении ор- 
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гайизованные помехи могут оказывать сильное действие, но отсут¬ 
ствует накопление ошибки. Поэтому при использовании данных, 
получаемых от радиолокационной головки самонаведения, для кор¬ 
рекции системы инерциального управления можно существенно 
улучшить качество управления. 

§ 1.4. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА СИСТЕМ РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 

Развитие техники радиоуправления привело в последние годы 
к созданию больших систем радиоуправления — системы управле¬ 
ния ПВО, системы управления воздушным движением, системы 
управления навигационными спутниками Земли и т. п. 

В данной книге мы будем рассматривать, как правило, лишь 
более частные системы радиоуправления, которые могут входить 
в состав больших систем или функционировать ’самостоятельно 
(автономно). 

В систему радиоуправления (и тем более — в состав большой 
системы) может входить несколько радиолиний, работающих на 
различных несущих радиочастотах. Например, в состав системы 
комбинированного радиоуправления зенитной ракетой могут вхо¬ 
дить следующие радиолинии: 

1) радиолиния контроля цели с КП (канал контроля цели на 
рис. 1.8); 

2) радиолиния контроля ракеты с КП (канал контроля ракеты 
на рис. 1.8); 

3) радиолиния передачи команд управления с КП на ракету 
(канал управления на рис. 1.8); 

4) радиолиния передачи данных с КП на ракету для обеспече¬ 
ния перехода с телеуправления на самонаведение; 

5) радиолиния контроля цели с ракеты в процессе самонаведения. 

Для уменьшения стоимости, веса и габаритов аппаратуры в ря¬ 
де случаев оказывается целесообразным объединить несколько ра¬ 
диолиний в одну радиолинию, выполняющую одновременно две или 
более различных функций и называемую поэтому комплексной ра¬ 
диолинией. Например, в рассматриваемом случае наиболее просто 
и целесообразно объединить радиолинии, указанные в п. 3 и 4, 
т. е. передавать с КП на ракету все необходимые данные на одной 
и той же несущей частоте, используя для этого обычные принципы 
многоканальной передачи сообщений. 

Сложнее, но в принципе также возможно объединить ряд эле¬ 
ментов радиолиний, указанных в п. 1, 2, 3 и 4. Комплексное ис¬ 
пользование радиолиний может быть целесообразным и в системах 
контроля и управления искусственных спутников Земли. Напри¬ 
мер, один и тот же бортовой передатчик может быть использован 
как для передачи телеметрической информации со спутника на 
Землю, так и при определении параметров движения спутника с 
помощью наземной аппаратуры радиоконтроля. 
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Некоторые примеры комплексного использования радиолиний 
даются далее при рассмотрении конкретных систем управления. 

Основными составными частями системы радиоуправления яв¬ 
ляются: 

1) радиолокаторы; 2) радиолинии передачи информации; 3) уп¬ 
равляющие (вычислительные) машины. 

Радиолокаторы и радиолинии в зависимости от выполняемых 
ими функций могут быть подразделены на две категории: 

1. Радиолокаторы и радиолинии, являющиеся, по существу, 
звеньями, входящими в состав замкнутого контура управления ле¬ 
тательным аппаратом. 

2. Прочие радиолокаторы и радиолинии. 

Так как основной целью данной книги является выяснение 
особенностей работы радиосредств в составе замкнутых систем ав¬ 
томатического управления, то далее рассматриваются, как пра¬ 
вило, радиолокаторы и радиолинии лишь первой категории. 

Управляющие машины, входящие в состав систем радиоуправле¬ 
ния, в зависимости от места их расположения разделяются на на¬ 
земные и бортовые (расположенные на борту летательного аппарата). 
В тех случаях, когда машина, входящая в состав системы радио¬ 
управления, выдает свои данные не приборам автоматического уп¬ 
равления летательными аппаратами, а человеку, она называется не 
управляющей, а вычислительной машиной. Следовательно, управ¬ 
ляющая машина является звеном замкнутой системы автоматическо¬ 
го управления, а вычислительная машина—звеном замкнутой или 
разомкнутой системы управления, в которой управление осущест¬ 
вляется при непосредственном (активном) участии человека. Уп¬ 
равляющие (вычислительные) машины, входящие в состав систем 
управления, часто называют также счетно-решающими приборами 
или блоками. 

По принципу своего действия применяемые машины разделяются 
на непрерывные (аналоговые) и дискретные (цифровые). Цифровые 
машины, в свою очередь, могут быть универсальными или специа¬ 
лизированными. Из аналоговых машин применяются, как правило, 
специализированные машины. 

Универсальные цифровые вычислительные машины (УЦВМ) 
находят применение в основном в наземных установках. 

В бортовых установках до последних лет применялись, как пра¬ 
вило, аналоговые вычислительные машины, ибо цифровые машины 
имели слишком большие вес, габариты и стоимость. Сложность 
применения на борту цифровых машин усугублялась также и тем 
что большинство датчиков информации (радиолокаторы, гироско¬ 
пические приборы, акселерометры и др.) выдавали эту информацию 
не в цифровой, а в аналоговой форме, т. е. в виде непрерывных ве¬ 
личин и непрерывных функций времени. Поэтому на борту приходи¬ 
лось ставить целый ряд преобразователей аналог-код, преобразую¬ 
щих эту непрерывную информацию в цифровой код. Кроме того, 
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требовались обычно и преобразователи вида код-аналог, ибо 
цифровая машина выдает информацию в виде цифрового кода, а ру¬ 
левые машины, управляющие летательными аппаратами, работают, 
как правило, в непрерывном режиме. 

Однако в последние годы в бортовых установках все больше и 
больше применяются цифровые машины [29], что, во-первых, 
обусловлено их большей точностью. При достаточном числе раз¬ 
рядов, применяемых в машине, точность практически лимитирует¬ 
ся уже не погрешностями самой вычислительной машины, а по¬ 
грешностями преобразователей аналог-код и код-аналог. Но даже 
и с учетом погрешностей этих преобразователей общая погрешность 
управления в этом случае получается значительно меньшей, чем 
при применении аналоговых машин. 

Внедрение цифровых управляющих машин, во-вторых, обуслов¬ 
лено тем, что в последние годы создан целый ряд типов датчиков, 
выдающих информацию в виде цифрового кода. Это, с одной стороны, 
повышает точность этих датчиков, а с другой — устраняет необхо¬ 
димость применения преобразователей аналог-код. 

В ряде случаев рулевые машины работают не в непрерывном 
режиме, а в релейном режиме «включено-выключено». При этом со¬ 
пряжение управляющей машины с рулевыми машинами значитель¬ 
но упрощается. Наконец, бурное развитие техники электронных 
вычислительных машин привело в последние годы к резкому сокра¬ 
щению их веса, габаритов, потребляемой мощности, стоимости и 
к увеличению надежности их действия. 

Управляющие машины, расположенные на борту летательного 
аппарата, часто называют автопилотами. В дальнейшем для крат¬ 
кости, мы будем также называть бортовую управляющую машину 
автопилотом. 

§ 1.5. ОСНОВНЫЕ ЗАДАЧИ РАЗРАБОТКИ СИСТЕМ 
РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 

Аппаратура радиоуправления должна обеспечить наведение ра¬ 
кеты на цель (или вывод ее на заданную орбиту) в соответствии с вы¬ 
бранным кинематическим методом наведения. Здесь под кинемати¬ 
ческим методом понимается выбранный закон движения ракеты, 
рассматриваемой как материальная точка. Этот закон может выби¬ 
раться из различных соображений, например исходя из требования 
получения минимальной кривизны траектории ракеты, минималь¬ 
ного расхода топлива, простоты технической реализации и т. п. 
Так как различным кинематическим методам наведения соответст¬ 
вуют различные сложность и стоимость аппаратуры управления, 
то окончательный выбор метода наведения может быть сделан лишь 
с учетом требований к аппаратуре управления, предъявляемых тем 
или иным методом. Поэтому при проектировании управляемых ап¬ 
паратов может потребоваться рассмотрение особенностей построе- 
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ния системы управления при различных вариантах кинематических 
методов наведения. 

Для каждого кинематического метода должна быть, в первую 
очередь, составлена функциональная схема системы управления, 
т. е. определены состав аппаратуры управления и функции, кото¬ 
рые должна выполнять та или иная часть аппаратуры для обес¬ 
печения заданного (или выбранного) кинематического метода 
наведения. 

Такая функциональная схема в укрупненном виде изображена, 
например, на рис. 1.11. 


^ - 3 * 



Рис. 1.12 


На основании выбранных кинематического метода наведения и 
функциональной схемы составляется структурная схема системы 
управления, т. е. схема, на основании которой может быть осущест¬ 
влен количественный анализ основных характеристик системы 
радиоуправления — точности, дальности действия и помехоустой¬ 
чивости. 

В качестве примера на рис. 1.12 в укрупненном виде приведена 
структурная схема системы самонаведения. На этой схеме приняты 
следующие обозначения: 

->► 

А ц (/)— перемещение центра масс цели; 

-►» 

А р (?) — перемещение центра масс ракеты; 

- У 

№ р (і) — ускорение ракеты; 

-►» 

Ѳ(0 — угол поворота корпуса ракеты вокруг ее центра масс; 

- 

в (^) — параметр, характеризующий отклонение фактической 
траектории ракеты от заданной; 

-►» 

и вых (1 )— напряжение на выходе радиозвена системы управ¬ 
ления; 

— 

б ( і ) — отклонение руля (рулей) ракеты. 

Стрелки над соответствующими величинами означают, что эти 

величины являются векторами, имеющими несколько (две или три) 
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скалярных составляющих вдоль осей координат. Например, пере- 

-► 

мещение ракеты, Л р (/), имеет в общем случае три составляющие: 
А хр (і)> А ур (і), А гр (і) — вдоль осей х, у , г земной или какой-либо 

иной выбранной системы координат. Напряжение и вых (і) может иметь 
две составляющие: а 1ВЫ х(0 и и 2в ых(0> которые соответственно слу¬ 
жат для образования команд на рули, управляющие перемещениями 
ракеты в вертикальной и в горизонтальной плоскостях. 

КЗ — кинематическое звено, т. е. звено, отображающее матема- 

—> 

тическое соотношение между отклонением в(^), измеряемым радио¬ 
звеном, и перемещениями в пространстве центров масс ракеты и 

- У -> 

цели, А р (і) и Л ц (/); радиозвено отображает действие радиоаппарату- 

—>■ 

ры, предназначенной для измерения отклонения е(^); Ап — авто- 

-у 

пилот, т. е. устройство, которое преобразует напряжение и вых (і) 

в соответствующие отклонения б(^) рулей ракеты. 

При образовании отклонения руля автопилотом учитываются 

—>■ 

также данные об углах поворота корпуса ракеты Ѳ(/), ускорении 

ракеты ѴР р (і) и некоторых других параметрах, вводимых в автопи¬ 
лот по цепям обратных связей. ДЗ І9 Д3 2 и Д3 3 — динамические 
звенья, учитывающие математические соотношения между отклоне¬ 
нием руля 6(/), поворотами ракеты вокруг центра масс Ѳ(^), переме- 

- ► - > 

щениями центра масс А р (і) и ускорением ракеты 1 Ѵ р (і). Закон пре¬ 
образования напряжения и вых (і) в отклонение руля 6(/) называется 
законом управления. Закон управления выбирается таким образом, 
чтобы реальная траектория ракеты оказывалась возможно более 
близкой к заданной кинематической траектории (при данных ха¬ 
рактеристиках кинематического звена, радиозвена и динамиче¬ 
ских звеньев). Этот закон управления и должен быть реализован 
автопилотом. 

Из рис. 1.12 видно, что система управления является системой 
автоматического регулирования, содержащей несколько замкнутых 
контуров (цепей, петель). Один из этих контуров замыкается через 
кинематическое звено (через цель) и называется внешним контуром, 
а остальные контуры называются внутренними. 

В этой системе регулирования радиозвено представляет собой 
измерительный (чувствительный) элемент, измеряющий отклонение 
движения ракеты от заданного. 

При анализе влияния характеристик радиозвена (радиоаппара¬ 
туры) на качество управления часто оказывается удобным заменить 
часть схемы, расположенную правее точек Л и Б, единым блоком, 
называемым звеном автопилот-ракета или автопилот-снаряд 
(рис. 1.13). В ряде случаев под звеном автопилот-снаряд удобнее 
понимать не всю часть схемы ряс. 1.12 правее точек ЛБ, а лишь ту 

2В* 
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ее часть, которая расположена правее точек АВ', т. е. сохранять 
динамическое звено Д3 3 в виде самостоятельного звена. При этом 
структурная схема рис. 1.12 принимает вид, изображенный на 
рис. 1.14. Как видно из сравнения рис. 1.13 и 1.14, звено автопилот- 
снаряд в первом случае (рис. 1.13) характеризует связь между 



Рис. 1.13 


->->• -> 

и В ых(0 и ^р(0> а во втором случае (рис. 1.14) — связь между и вых (і) 

и 

При разработке систем управления приходится решать задачи 
анализа и синтеза систем. При анализе для заданных (или вы¬ 
бранных) параметров ракеты и аппаратуры управления должны 
быть определены передаточные функции всех звеньев системы, 



Рис. 1.14 


т. е. кинематического звена, радиозвена и звена автопилот-снаряд. 
Эти передаточные функции должны быть определены с учетом дей¬ 
ствия помех (и других источников погрешностей), возникающих 
в радиозвене и в звене автопилот-снаряд. После того как все пере¬ 
даточные функции найдены, должен быть произведен анализ сис¬ 
темы регулирования (рис. 1.12 или 1.13), в результате которого 
должны быть определены точность и дальность действия системы 
управления как в отсутствие так и при наличии помех. Такой ана¬ 
лиз представляет обычно большие математические трудности, ко¬ 
торые удается преодолеть лишь путем применения аналоговых и 
цифровых вычислительных машин. 

При синтезе задача состоит в определении характеристик от¬ 
дельных звеньев системы, обеспечивающих оптимальное (т. е. наи¬ 
лучшее в заранее установленном смысле) действие системы в целом. 
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Решение этой задачи также представляет большие трудности и осу¬ 
ществляется как путем сравнительного анализа различных вариан¬ 
тов построения системы (т. е. путем так называемого инженерного 
синтеза), так и путем специальных математических методов 
синтеза. 

Таким образом, разработка систем радиоуправления включает 
в себя следующие основные вопросы: 

1. Выбор кинематического метода наведения. 

2. Выбор состава измерительных средств. 

3. Составление функциональной схемы системы управления*. 

4. Составление структурной схемы системы управления и опре¬ 
деление передаточных функций ее звеньев. 

5. Исследование отдельных звеньев структурной схемы и схемы 
в целом методами анализа и синтеза. 

Кроме этих вопросов, связанных с составлением и анализом 
структурной схемы, необходимых для оценки точности, дальности и 
помехоустойчивости системы управления, приходится решать це¬ 
лый ряд других важных вопросов. К ним относится в первую оче¬ 
редь обеспечение достаточной надежности системы управления, 
т. е. достаточно большой вероятности ее безотказного действия. 

Вопросы надежности радиоаппаратуры являются предметом 
отдельного курса технологии и конструирования радиоаппаратуры, 
поэтому в данной книге они рассматриваются весьма кратко и 
в основном лишь с точки зрения тех особенностей, которые присущи 
системам радиоуправления. 

В соответствии с изложенным дальнейшее рассмотрение вопро¬ 
сов радиоуправления производится в следующей последователь¬ 
ности. 

В I части книги (гл. 2—10) рассматриваются принципы управле¬ 
ния реактивными снарядами. Во II части (гл. 11—18) излагаются 
основные методы анализа и синтеза систем управления. В III части 
(гл. 19—22) на основе изложенных методов производится анализ 
точности и дальности действия систем радиоуправления. Часть IV 
(гл. 23—25) посвящена особенностям управления баллистическими 
ракетами и космическими аппаратами. 

Контрольные вопросы 

1. Каковы общие черты и особенности радиоуправления и радиона- 
вигации? 

2. В каких видах летательных аппаратов применяется: 

а) наведение из неподвижного КП на произвольно движущуюся цель; 


* Функциональная схема системы управления должна показывать состав 
и назначение аппаратуры управления. Поэтому в отличие от структурной схе¬ 
мы системы управления она не включает динамических и кинематических 
звеньев. В некоторых других книгах в состав функциональной схемы системы 
управления включают также управляемый объект (ракету) и кинематические 
звенья. 
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б) наведение с движущегося КП на произвольно движущуюся цель; 

в) наведение с движущегося КП на неподвижную цель; 

г) наведение из неподвижного КП на неподвижную цель? 

3. В каких случаях может требоваться встреча (летательного аппарата 
с целью) с нулевой скоростью? 

4. Каковы общие черты и особенности управления полетом и управления 
ориентацией летательного аппарата? 

5. Какие силы действуют на летательный аппарат и какими из этих сил 
наиболее удобно управлять при полете аппарата в низких и высоких слоях 
атмосферы? 

6. Дайте краткие определения следующим видам управления: 1. Авто¬ 
номное управление. 2. Самонаведение. 3. Телеуправление. 4. Комбинирован¬ 
ное управление. 

7. В чем заключается принцип управления с помощью телевизионной 
головки? 

8. Чем телеуправление второго вида отличается от телеуправления пер¬ 
вого вида? 

9. Нарисуйте типовую структурную схему системы управления и дайте 
краткую характеристику ее звеньев. 

10. Какие основные задачи приходится решать при разработке систем 
управления? 

Литература [1, 2, 3, 17, 29]. 
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ТРЕБОВАНИЯ, ПРЕДЪЯВЛЯЕМЫЕ К СИСТЕМАМ 

УПРАВЛЕНИЯ СНАРЯДАМИ 


§ 2.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ 

Решение задачи поражения дели управляемым снарядом (ра¬ 
кетой) можно разделить на три этапа: 

1) управление пуском (стартом); 2) управление полетом; 3) уп- 
р авление взрывом. 

Управление пуском включает в общем случае следующие опе¬ 
рации: дальнее обнаружение цели; точное определение ее координат; 
определение момента и направления пуска; вспомогательные опе¬ 
рации, связанные с подготовкой и проведением пуска. 

Дальнее обнаружение цели и точное определение ее координат 
осуществляется при помощи радиолокаторов. Один радиолокатор 
дальнего обнаружения может обслуживать несколько командных 
пунктов. 

Определение момента и направления пуска производится по 
данным радиолокатора при помощи специального счетно-решающего 
устройства, располагаемого на командном пункте. Пуск ракеты 
может осуществляться автоматически или с участием оператора 
(нажатием кнопки). 

Участие оператора позволяет выбирать момент пуска не только 
в соответствии с координатами и курсом цели, но и в соответствии 
с самыми разнообразными тактическими соображениями (коли¬ 
чеством и характером целей, запасом боеприпасов, действием дру¬ 
гих родов войск и средств поражения и т. п.). 

Вспомогательные операции выполняются вспомогательной ап¬ 
паратурой, расположенной на командном пункте. 

Подрыв боевого заряда ракеты при сближении ее с целью осу¬ 
ществляется в большинстве типов ракет при помощи неконтактного 
взрывателя. Неконтактный взрыватель производит взрыв при не¬ 
большом расстоянии от ракеты до цели. Наиболее распространены 
взрыватели радиотехнического типа, называемые в дальнейшем 
радиовзрывателями. 

Предусматривается также возможность аварийного взрыва и 
самоликвидации ракеты. 
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Аварийный взрыв предусматривается на тот случай, когда раке¬ 
та вследствие неисправности летит после старта не в направлении 
на цель, а резко сворачивает в сторону и представляет опасность 
для собственной территории. Аварийный взрыв может быть осуще¬ 
ствлен по принципу автономному (взрыв независим от КП) или 
неавтономному (взрыв по команде с КП). 

Самоликвидацией называется подрыв ракеты в случае, если ди¬ 
станционный взрыватель не срабатывает из-за пролета ракеты на 
очень большое расстояние от цели. Самоликвидация осуществляет¬ 
ся обычно автономным способом — при помощи временного меха¬ 
низма, устанавливаемого на ракете. 

В данной книге основное внимание уделяется управлению поле¬ 
том снарядов, так как вопросы управления пуском и взрывом более 
тесно связаны со спецификой военного применения снарядов и 
характером их боевой части. Рассмотрение же управления поле¬ 
том снарядов оказывается весьма полезным и с точки зрения изуче¬ 
ния вопросов управления летательными аппаратами мирного 
(невоенного) назначения. 

Управляемые снаряды являются средством поражения целей. 
Поэтому к системам управления снарядами предъявляются следую¬ 
щие основные требования: 

1. Возможно большая вероятность поражения цели*. 

2. Максимальная гибкость тактического использования, т. е. 
обеспечение возможно больших диапазона расстояний и направле¬ 
ний стрельбы, скорострельности, мобильности аппаратуры управ¬ 
ления. 

3. Возможно меньшие сложность и стоимость аппаратуры, осо¬ 
бенно бортовой (гибнущей со снарядом). 

Вероятность поражения цели зависит от следующих основных 
факторов: 

1) точности наведения снаряда на цель; 2) разрешающей спо¬ 
собности системы управления; 3) веса боевого заряда и характера 
его действия; 4) эффективности взрывателя; 5) надежности дейст¬ 
вия аппаратуры при отсутствии помех; 6) надежности защиты ап¬ 
паратуры от помех; 7) типа цели и качества ее броневой защиты; 
8) огневого противодействия противника. 

Далее дается характеристика перечисленных факторов. 

§ 2.2. ТОЧНОСТЬ НАВЕДЕНИЯ СНАРЯДА НА ЦЕЛЬ 

Точность наведения снаряда на цель обычно характеризуется 

величиной промаха. При этом промахом к называется радиус- 
вектор снаряда относительно цели в тот момент времени, при котором 
модуль этого вектора к минимален. 

* При большом числе выстрелов вероятность поражения цели снарядом 
равна отношению числа уничтоженных (или сильно поврежденных) целей 
к числу выпущенных снарядов, 

32 



Значение этого определения пояснено на рис. 2.1. На этом ри¬ 
сунке Р і, Р 2 , Р з — траектория снаряда (ракеты) в системе коорди¬ 
нат я ц , г/ц, 2 Ц , жестко связанной с целью. Р 2 — положение снаряда 
в тот момент времени, когда он находится от цели (точки О ц ) на 

кратчайшем расстоянии, к — радиус-вектор точки Р 2 в системе 
координат х ю у ю г ц . 

Если при построении рис. 2.1 цель и (или) снаряд не могут 
считаться точечными, то под точками О ц и Р 2 можно понимать какие- 
либо характерные фиксированные точки, принадлежащие цели и 

снаряду соответственно (на- 



Из рис. 2.1. следует, что в общем случае промах к является трех¬ 
мерным вектором, имеющим три составляющие: к х , к у и к 2 . Однако 
во многих случаях оказывается возможным определять промах не 
в пространстве, а в некоторой плоскости рассеивания х п , г/ ц , жестко 
связанной с целью. При этом промахом называется радиус-вектор 

к той точки а, в которой снаряд пересекает эту плоскость (рис. 2.2). 
Этот радиус-вектор полностью определяется двумя составляющими: 
К и Н г 

Выбор ориентации плоскости я ц , г/ ц зависит от характера ре¬ 
шаемой задачи. Примеры выбора этой плоскости рассматриваются 
далее в гл. И. 

Итак, промах к в большинстве случаев характеризуется двумя 
своими составляющими: к х и к у . В некоторых, более сложных слу¬ 
чаях его приходится характеризовать тремя составляющими: 
к хі к у и к 2 . 

Все эти составляющие являются случайными величинами, в об¬ 
щем случае статистически взаимно связанными. Поэтому полной 
характеристикой точности наведения является двумерное распреде¬ 
ление ( к хі к у ) или даже трехмерное распределение ]Ѵ 2 (к х , к у1 к г ) 
составляющих промаха. 

Однако во многих случаях можно считать все составляющие 
промаха независимыми случайными величинами, имеющими нор- 
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мальные распределения. При этом для полной характеристики точ¬ 
ности наведения достаточно знать математические ожидания Н х , 

Н уу Н г и дисперсии оі , о\ , оі отдельных составляющих промаха. 

Несколько менее полной характеристикой точности (промаха) яв¬ 
ляется эффективное (среднеквадратичное) значение промаха 

/г эф = ]/Ж. (2.1) 

Допустимая величина промаха /і эф зависит от многих факторов, 
и в первую очередь от заданной вероятности поражения цели. 

Для ракет ближнего действия допустимый эффективный промах 
обычно составляет единицы или десятки метров. 

Точность наведения снаряда на цель зависит от следующих 
основных факторов: 

а) метода наведения и маневренности снаряда; 

б) инерционности управления; 

в) приборных ошибок. 

а. Влияние метода наведения и маневренности снаряда 

Идеальная траектория, по которой должен двигаться снаряд, 
точно наводимый на цель, в общем случае криволинейна. Форма 
этой траектории зависит от двух основных факторов: 

а) выбранного метода наведения снаряда на цель; 

б) маневров цели. 

Метод наведения зависит от типа снаряда (зенитный и т. п.) и 
применяемого метода управления. 

Так, например, траектория снарядов (ракет) дальнего действия 
должна быть криволинейной потому, что такой снаряд стартует вер¬ 
тикально, а выключение его двигателя должно производиться лишь 
после того, как снаряд искривит свою траекторию и вектор его ско¬ 
рости составит заданный угол с горизонтальной плоскостью. 

Траектория зенитной ракеты, наводимой на произвольно манев¬ 
рирующий самолет, должна быть криволинейной потому, что произ¬ 
вольное искривление траектории самолета должно сопровождаться 
соответствующим искривлением траектории снаряда во избежание 
промаха. 

Если самолет летит прямолинейно и равномерно, то, наводя 
снаряд в упрежденную точку, можно получить прямолинейную 
траекторию его полета. Однако наведение в упрежденную точку не 
всегда применяется из-за его большой сложности, а при более 
простых методах наведения идеальная траектория зенитной ракеты 
должна быть криволинейной, даже при отсутствии маневров цели. 

Таким образом, снаряд, наводимый на цель, должен обладать 
определенной маневренностью, т. е. способностью искривлять свою 
траекторию под действием команд управления. 
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Маневренность снаряда можно характеризовать одним из сле¬ 
дующих его параметров: 

а) минимально возможным радиусом кривизны траектории 
снаряда р 0 ; 

б) максимально возможной кривизной траектории снаряда к 0 \ 

в) максимально возможным поперечным ускорением снаря¬ 
да Ѵ ри . 

Эти параметры связаны следующими очевидными соотношениями: 


№ 


V; 


рм 

к 


о — 


Ро 

_ 1 _ 

Ро 


Ѵік 0 , 


( 2 . 2 ) 


Чем больше 1^ рм и к 0і тем больше маневренность снаряда. 

Однако с увеличением 1^ рм возрастают требуемые вес и габариты 
снаряда и увеличиваются требования к механической прочности и 
надежности всей аппаратуры, устанавливаемой на снаряде (воз¬ 
растание веса снаряда вызывается возрастанием требований к проч¬ 
ности, а также тем, что для получения больших ускорений № рм 
требуется большая подъемная сила снаряда). 

Ракеты, применявшиеся в' прошлой войне, имели 

\^ рм <10«г« 100 м/сек 2 . 


Следовательно, в соотношениях (2.2) заданной величиной является 
максимально допустимое поперечное ускорение № рм , и минимально 
возможный радиус кривизны определяется из соотношения 


Ро — 




(2.3) 


где 


п = 


ш 

™ рм 


— допустимая 


перегрузка 


снаряда, вызываемая 


поперечными ускорениями. 

При Ѵ р = 1000 м/сек и п = 10 получается р 0 = 10 км. 

Из этого примера видно, что управляемые снаряды не могут 
резко искривлять свою траекторию. Поэтому, если будет выбран 
такой метод наведения снаряда на цель, при котором от снаряда 
в некоторых случаях может потребоваться поперечное ускорение, 
большее, чем 1^ рм (т. е. р<р 0 ), то снаряд не сможет следовать 
по требуемой траектории, и будет пролетать мимо цели. 

Это означает, что радиус кривизны траектории, соответствующей 
выбранному методу наведения, должен удовлетворять условию 


Р>Р 0. (2.4) 

Это условие должно выполняться для всех точек траектории. В тех 
случаях, когда выполнение этого условия для всех точек траекто- 




рии неосуществимо, можно допустить нарушение этого условия 
для участка траектории, настолько близкого к точке встречи, чтобы 
получающаяся при этом ошибка наведения не превзошла допусти¬ 
мой величины. 

б. Влияние инерционности управления 

Весь процесс управления снарядом ближнего действия длится 
обычно несколько десятков секунд, а при малых дистанциях до 
цели — всего несколько секунд. За это время управляемый снаряд 
должен успеть искривить свою траекторию должным образом. Сле¬ 
довательно, инерционность управ¬ 
ления снарядом должна быть не¬ 
велика. Особенно важна малая 
инерционность управления при на¬ 
ведении на быстро движущиеся и 
резко маневрирующие цели — са¬ 
молеты. Резкий маневр самолета, 
совершенный за несколько секунд 
до встречи со снарядом, может 
вызвать недопустимую ошибку на¬ 
ведения, если система управле¬ 
ния будет иметь большую инер¬ 
ционность. 

Пусть на входе системы действует внешнее возмущение МО- 
Источником такого возмущения может быть движение цели (маневр), 
на которую наводится снаряд. Возмущение щ (і) вызывает появле¬ 
ние на выходе системы полезного отклонения МО- Таким полезным 
отклонением можно считать, например, отклонение снаряда в тре¬ 
буемом направлении или появление поперечного ускорения снаря¬ 
да, создающего отклонение в требуемом направлении. 

Если и 2и (і) — отклонение на выходе при идеально безынерцион¬ 
ном действии системы, то отклонение на выходе реальной системы 
МО будет отставать от и 2и (0 вследствие инерционности системы 
(рис. 2.3). Кривая МО дает полную и точную оценку влияния инер¬ 
ционности системы для данного вида возмущения МО- 

Однако практически весьма сложно производить оценку инер¬ 
ционности системы управления путем построения кривой МО- 
Действительно, различным видам возмущений, т. е. различным 
формам кривой МО, будут соответствовать различные формы кри¬ 
вой МО- Поэтому для точной оценки влияния инерционности на 
точность наведения нужно знать закон возмущения МО- 

Законы возмущений могут быть самыми разнообразными. Кроме 
того, даже и для известного закона МО весьма сложно точно 
вычислить кривую М0> так как система управления состоит из 
большого числа различных звеньев, содержащих инерционные элек¬ 
трические, электромеханические, релейные и аэродинамические 
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элементы. Многие из них являются нелинейными и меняющимися 
во времени. Поэтому наряду со сложными точными методами опре¬ 
деления влияния инерционности применяются также простые ме¬ 
тоды, позволяющие получить ориентировочную численную оценку 
величины инерционности и ее влияния на точность наведения. Такая 
весьма ориентировочная простая оценка дается, как известно, вве¬ 
дением понятий «времени установления» і у и «эквивалентного вре¬ 
мени запаздывания» т э . 

Время установления і у находится по переходной характеристике 
системы и характеризует длительность установления стационар- 


иі(і% 
7 ■ 

0 



г 



ного отклонения на выходе системы при подаче на вход системы скач¬ 
кообразного возмущения (рис. 2.4). 

Обычно под і у принято понимать такое время, в течение которого 
отклонение на выходе и 2 (і) достигает 90% установившегося значе¬ 
ния и 2у . Время запаздывания характеризует отставание выходного 
отклонения и 2 (і ) от идеального и 2ц (і)> которое имело бы место на 
выходе идеально безынерционной системы. 

Реальная кривая и 2 (і) отличается от идеальной кривой и 2п ( і ) 
не только тем, что она отстает от нее во времени, но и тем, что она 
имеет искаженную форму. Заменим реальную кривую и 2 (і) некото¬ 
рой кривой и 2 (і) (рис. 2.3), которая совпадает по форме с идеальной 
кривой, но отстает от нее по времени на величину т э , т. е. и 2 (і) = 

^2и(^ *э)- 

Очевидно, для любого конкретного случая всегда можно подоб¬ 
рать такую величину запаздывания т э , при которой конечный ре¬ 
зультат (ошибка наведения на цель), вычисленный исходя из кри¬ 
вой и 2 (і ), откажется таким же, как для реальной кривой и 2 (і). 

Эту величину т э и будем считать эквивалентным временем за¬ 
паздывания. 

Из такого определения времени запаздывания следует, что для 
точного его определения необходимо знать истинную кривую и 2 (і). 
Очевидно, что на практике вычисление запаздывания т э таким пу¬ 
тем лишено смысла, так как если уже найдена реальная кривая 
и 2 (і) и вычислена ошибка наведения, то определение величины т э 
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становится ненужным. Поэтому необходимо иметь возможность 
приближенной оценки величины т э без построения кривой и 2 (і). 
Такая приближенная оценка может быть сделана благодаря наличи- 
чию связи между временем запаздывания т э и временем установле¬ 
ния і у . Как показывает анализ [1], приближенно можно полагать 

т э ^0,5 -і- 0,7 і у . (2.5) 

В ряде случаев величину т э оказывается удобным определять не 
по времени установления і у , а по времени запаздывания і 3 , полагая 



Тэ ^ Ёз, 

где і 3 — время запазды¬ 
вания, соответствующее 
точке А на переходной ха¬ 
рактеристике системы Н(і) 
(рис. 2.4). 

В качестве точки А бе¬ 
рется обычно точка макси¬ 
мальной крутизны переход¬ 
ной характеристики или 
точка на этой характери¬ 
стике, соответствующая 
уровню 0,5. 

Для количественной 
оценки влияния инерцион¬ 
ности системы управления 
на точность наведения рас¬ 
смотрим наиболее опасный 
случай — наведение раке- 


р ИСі 2.5 ТЬІ на самолет, совершаю¬ 

щий резкий маневр при 
приближении к нему ракеты. Для этого обратимся к рис. 2.5, 
на котором изображены траектории самолета и ракеты. Пусть 
до момента I = 0 самолет летел прямолинейно вдоль гори¬ 


зонтальной оси у с постоянной скоростью Ѵц. Ракета в течение этого 
времени (I < 0) наводилась в упрежденную точку встречи А и ле¬ 
тела вдоль прямой Р 0 Ау расположенной в вертикальной плоскости 


Ы, со скоростью Кр. В момент і = 0 самолет и ракета находились 
в точках Ц 0 и Р 0 соответственно. 

Если бы при Г>0 самолет продолжал лететь с неизменной ско¬ 


ростью 1/ ц , то ракета и цель встретились бы в точке А (предпола¬ 
гается, ч^о Ѵр = сопзі), но в действительности самолет в момент 
і = 0 начал совершать маневр, отклоняясь в сторону от оси у . 
Нетрудно убедиться в том, что наиболее опасным будет такой ма¬ 
невр, при котором самолет начнет искривлять свою траекторию 
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в плоскости, перпендикулярной плоскости УѴ, т. е. в данном случае 
в горизонтальной плоскости М. 

Поэтому предположим, что в момент і = 0 самолет мгновенно 

—> 

развил максимальное нормальное ускорение 1^ цм , направленное 
в момент I = 0 вдоль оси х> и под действием постоянного по величине 
нормального ускорения начал двигаться по дуге окружности Ц 0 Ц , 
расположенной в горизонтальной плоскости М и имеющей радиус р ц . 
В течение интервала времени А I после начала маневра вектор 

- У 

нормального ускорения НР ЦЫ повернется на угол 

№ 

Дф = а>М = М. (2.6) 

% 


Если принять со<157шс, то при А^<3 сек будет Д<р<45° и 


Ц7ц Х = № цм С05 ДфдаГ 


цм» 


(2.7) 


т. е. в первом приближении можно полагать, что в течение несколь¬ 
ких секунд (Л?<3 сек) вдоль оси х действует полное ускорение И^ цм . 
Поэтому можно считать, что с момента начала маневра абсцисса 
самолета х ІУ возрастает по закону 




( 2 . 8 ) 


при 


і 3 сек . 


(2.9) 


Для преследования цели ракета должна также получить 
некоторое ускорение ѴР рх вдоль оси х . 

По аналогии с соотношением (2.8) можно доказать, что при 
і < 3 сек будет ѴР рх да № рм , где № рм — максимальное нормальное 
ускорение ракеты. 

Вследствие запаздывания в управлении ракета разовьет макси¬ 
мальное ускорение 1^ рм с некоторым эквивалентным запаздыванием 
т э . Поэтому абсцисса ракеты х р будет изменяться по закону 


* 




( 2 . 10 ) 


при і > т э (если і <7 т э , то х р = 0). 

Разность абсцисс ракеты и цели (при т э ) равна 


Ах = Хц 


Хр — 


ш і 2 

™ цм 



( 2 . 11 ) 


Расстояние между ракетой и целью (см. рис. 2.5) равно 


где 


г — У Ах 2 + Д у 2 + Аг 2 , 


( 2 . 12 ) 


Ау = Уц — Ур; Аг = г ц — г р . 
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Расстояние г будет минимальным, когда ракета будет близка 
к плоскости г = 0, поэтому 

к = г мин "[/"Д-^о Ауо ’ 


где Д* 0 и Ау 0 — значения разностей А* и Ау при г р — г ц = 0. 
Так как мы рассматриваем случай, когда ошибка вызывается 

появлением ускорения № ц , направленного примерно вдоль оси х; 
то можно считать, что ошибка Дх 0 будет больше ошибки А у 0 . По¬ 
этому 

к ж Дх 0 , 


т. е. 



1*7 і 2 
^ цм в 



2 



(2.13) 


при 




Э> 


где — время от начала маневра (/ = 0) до момента «встречи», 
т. е. до момента пересечения ракетой плоскости М. 

(ІН 

Полагая - А ~- = 0, найдем, что промах к получается макси- 
ат в 

мальным при 


І в— ^вкр 


1 — 


ЧР 


цм 


ѴР 


рм 


При этом промах равен 


к 


ѴР т 2 
№ дм э 


макс 


ѴР 


2 1 


цм 


ѴР 


рм 


(2.14) 


(2.15) 


Из формулы (2.15) следует, что во избежание резкого увеличе¬ 
ния промаха к следует брать І^рм^ЗІ^цм. Но для современных 
самолетов « 4 5§\ а для ракет, как указывалось ранее, 

желательно иметь И^ рм <;10§. Поэтому оптимальным будет сле¬ 
дующее соотношение между максимальными ускорениями ракеты 
и цели: 

И7рм » 2И7 ЦМ . (2.16) 

При этом согласно формуле (2.15) получается 

Ймакс « И 7 цм Тэ- (2.15') 


При Ш'цм = 5 ^ и тг э = 1 1,5 сек получается 

/?макс 50 “г* 100 М. 
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Из этих чисел видно, что во всяком случае желательно обеспе¬ 
чить т э < 1 сек . При т э <; 1 сек и №рм^2Гц М из формулы (2.14) 
получаем, что ^ В кр<^2 сек , т. е. наиболее опасным (с точки зре¬ 
ния влияния запаздывания т э ) является такой маневр цели, 
который происходит за 1—2 сек до встречи. 


В начале анализа было сделано допущение, что в рассматриваемом ин¬ 
тервале времени получается /<3 сек; в конце же этого анализа было найдено, 
что в практически наиболее интересных случаях /<2 сек. Следовательно, 
сделанное выше допущение является справедливым. Однако следует отме¬ 
тить, что приведенный ранее анализ является весьма ориентировочным в силу 
ряда принятых идеализаций. Одним из наиболее грубых упрощений было пред¬ 
положение, что цель развивает максимальное ускорение Г цм мгновенно. 
Значительно большим приближением к ре¬ 
альности будет предположение, что ускоре¬ 
ние цели изменяется по закону, изображен¬ 
ному на рис. 2.6: 

при іі ускорение нарастает линейно по 
закону 

Г ц = Гц М "7-, 

а при і > іі Рис. 2.6 

Г ц = Г цм = СОП5І. 



Предположим, что ускорение цели изменяется по такому закону, а абсцисса 
ракеты по-прежнему изменяется по закону (2.10). Тогда, производя аналогич¬ 
ные, но более громоздкие вычисления, получим следующие соотношения [1]: 


Н 


макс 



(2.17) 


В Кр 


1,5т, 


(2.18) 


(При выводе этих соотношений полагалось, что Г рм = 2Г ЦМ и ^ = т э .) 
Так как плавное нарастание ускорения цели в течение интервала 0,5-Ь 1,5 сек 
более реально, чем скачкообразное, то ориентировочную оценку промаха 
при маневре можно производить по формуле (2.17). Эта формула показывает, 
что при наведении на самолеты допустимое запаздывание 

т э < 1 сек. (2.19) 


г. Влияние приборных ошибок 

К приборным ошибкам относятся все компоненты результирую¬ 
щей ошибки наведения, которые вызываются несовершенством 
аппаратуры управления (за исключением ошибок, вызываемых инер¬ 
ционностью действия аппаратуры и отнесенных к описанным выше 
ошибкам за счет инерционности управления). 

Сюда же могут быть отнесены ошибки, вызываемые действием 
помех. 

Приборные ошибки весьма разнообразны по характеру и вели¬ 
чине, и отдельные их компоненты имеют различное удельное зна- 
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чение для разных систем и методов управления. Поэтому требова¬ 
ния к приборным ошибкам могут быть сформулированы лишь в каж¬ 
дом конкретном случае. Некоторые примеры таких требований даны 
ниже. 


§ 2.3. РАЗРЕШАЮЩАЯ СПОСОБНОСТЬ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Управляемый снаряд должен поражать как одиночную цель, 
так и любую из группы целей (группы самолетов, кораблей и т. п.). 

Под идеальной разрешающей способностью системы управления 
понимается способность этой системы выделить из группы целей 
нужную цель и поразить ее с такой же вероятностью, как если бы 
эта цель была одиночной. 

В действительности наличие групповой цели затрудняет как 
выбор нужной цели, так и ее поражение. Поэтому разрешающая 
способность у реальной системы оказывается ниже, чему идеальной. 

Количественно разрешающую способность можно оценивать 
величиной 

у = (2.20) 

*пор 

где Р пор — вероятность поражения одиночной цели; Р пор — вероят¬ 
ность поражения нужной цели в условиях, когда она входит в состав 
группы целей. Очевидно 

Т<1. (2.21) 

Для повышения разрешающей способности системы радиоуправ¬ 
ления необходимо, чтобы в этой системе наиболее полно использова¬ 
лись различия в радиосигналах, отражаемых или излучаемых тре¬ 
буемой целью и всеми остальными целями. При этом в первую оче¬ 
редь используются различия в интенсивности сигналов (амплитуд¬ 
ная селекция), времени прихода сигналов (селекция по дальности), 
направлении прихода сигналов (селекция по направлению) и вели¬ 
чине допплеровского сдвига частоты (селекция по радиальной 
скорости движения целей). Очевидно, чем выше селекция целей, т. е. 
чем меньше различия между целями по их эффективному отражаю¬ 
щему сечению, дальности, направлению, скорости движения и т. п., 
достаточные для устранения мешающего действия посторонних це¬ 
лей, тем выше разрешающая способность системы. 

Из изложенного выше следует, что разрешающая способность у 
системы управления зависит как от качества системы управления 
(ее селективных свойств), так и от характера группы целей (коли¬ 
чества и типа целей, различий в их координатах и законах движе¬ 
ния и т. п.). 

Вычисление величины у даже для сравнительно простых комби¬ 
наций целей и параметров их движения представляет большие 
трудности. Вследствие этого обычно разрешающую способность 
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системы управления оценивают не величиной у, а более частными 
и приближенными показателями. К таким показателям в первую 
очередь относятся величины А г, Дер и АѴ Г . 

Здесь под А г, Дф и АѴ Г понимаются те минимальные различия 
в дальностях, направлениях и радиальных скоростях двух одина¬ 
ковых целей 1 и 2 (рис. 2.7), при которых сигналы, отраженные от 
этих целей и используемые для управления, не оказывают в си¬ 
стеме управления заметного 
взаимного мешающего дейст¬ 
вия, т. е. достаточно надежно 
разрешаются системой. 

'На рис. 2.7 буквой О обоз¬ 
начают пункт расположения 
той части аппаратуры управ¬ 
ления, которая осуществляет 
разрешение целей; 

АѴ г = (Ѵ т 1 -Ѵ г2 ), (2.22) 

где Ѵ гі = Ѵі со5 а і и Ѵ т2 = 

= Ѵ 2 соз а 2 — радиальные ско¬ 
рости целей 1 и 2. Очевидно, 
чем меньше А г, Дф и АѴ г1 
тем выше разрешающая способность системы по дальности, по уг¬ 
ловым координатам и по радиальной скорости соответственно. 

Как показано в [1], во избежание резкого снижения вероятно¬ 
сти поражения цели при наличии групповой цели минимальное 
расстояние между целями (рис. 2.7), при котором они надежно раз¬ 
решаются системой, должны быть не больше чем (І-т-2) Л эф , т. е. 
должно выполняться условие 


Гі2 2 



^12 ^ 1 “ 2 ) И э ф. 


Но из рис. 2.7 следует, что 

Гп~ V (Аг) 2 +(г 1 Аф) 2 , 

где г х — расстояние до одной из целей. 
Поэтому должно быть 


А г < Н э ф 
и 

г 1 Аф</г эф . 


(2.23) 

(2.24) 


(2.25) 


Из последнего соотношения следует, что при /г эф = 10 м и = 
= 100 км должно быть Дф < ІО -4 рад. 

Этот пример показывает, что в ряде случаев требования к разре¬ 
шающей способности по углу столь высоки, чт® их реализация 
представляет весьма большие трудности. 


43 







§ 2.4. ВЛИЯНИЕ ВЕСА БОЕВОГО ЗАРЯДА И ХАРАКТЕРА 
ЕГО ДЕЙСТВИЯ 

Снаряд может поражать цель прямым попаданием, осколками, 
взрывной волной и другими способами (например, путем сжигания 
и т. п.). 

Очевидно, что при заданном виде боевого вещества вероятно¬ 
сть поражения увеличивается с увеличением веса 0 этого вещества. 

Уменьшение промаха й эф увеличивает вероятность поражения 
более резко, чем увеличение веса 0 боевого заряда. Поэтому при¬ 
менение управления, уменьшающего промах й эф , целесообразно 
даже с учетом того, что установка на борту снаряда аппаратуры 
управления может потребовать некоторого уменьшения веса ф 
боевого вещества (при заданном общем весе снаряда). Однако если 
бортовая аппаратура управления окажется настолько тяжелой и 
большой по габаритам, что потребует резкого уменьшения веса 
боевого заряда, то выигрыш, даваемый уменьшением промаха, может 
оказаться полностью или в большой степени нейтрализованным 
уменьшением веса ф. 

Применение такой аппаратуры управления будет совершенно 
нецелесообразным, особенно если учесть ее сложность, стоимость 
и подверженность действию помех. Поэтому малые вес и габариты 
аппаратуры управления являются одним из основных условий 
целесообразности применения этой аппаратуры. 


§ 2.5. ЭФФЕКТИВНОСТЬ ВЗРЫВАТЕЛЯ 

Так как вероятность прямого попадания снаряда в цель мала, 
особенно при поражении воздушных целей, то взрыв управляемых 
снарядов должен осуществляться, как правило, неконтактным взры¬ 
вателем. Такой взрыватель осуществляет взрыв снаряда на некото¬ 
ром расстоянии от цели. Будем называть идеальным такой взрыва¬ 
тель, который обеспечивает взрыв в наивыгоднейший момент для 
любого возможного значения промаха (у. е. для любой возможной 
траектории снаряда в системе координат, связанной с целью). 
Пусть в этом случае вероятность поражения цели будет равна Р и . 

Очевидно, ни один реальный взрыватель не может обеспечить 
такую идеальную работу, и в ряде случаев взрыв будет происходить 
не в наивыгоднейший момент. Поэтому реальная вероятность пора¬ 
жения Р будет всегда меньше идеальной вероятности Р и . 

Отношение 


Тв = 4- 100% '(2.26) 
* И 

будем называть эффективностью взрывателя. Для идеального взры¬ 
вателя у в = 100%. 
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Эффективность взрывателя показывает, во сколько раз умень¬ 
шается вероятность поражения цели за счет неидеальности взры¬ 
вателя 



(2.27) 


Так как в дальнейшем рассматриваются только вопросы управле¬ 
ния, то всюду, где это особо не оговаривается, принимается, что эф¬ 
фективность взрывателя равна 100%, т. е. 

Р = Р„. (2.28) 


§ 2.6. НАДЕЖНОСТЬ ДЕЙСТВИЯ АППАРАТУРЫ 

При отсутствии помех нарушение нормальной работы аппаратуры 
управления может вызываться следующими причинами: изменением 
метеорологических условий (температуры, давления, влажности); 
вибрациями корпуса ракеты; наличием продольных и поперечных 
ускорений ракеты (при старте возникают продольные ускорения 
порядка 10—15^, а при искривлении траектории ракеты — попереч¬ 
ные ускорения того же порядка); тряской при транспортировке и 
установке; недостаточным качеством отдельных элементов сложного 
комплекса всей аппаратуры управления (нарушением контактов 
реле, переключателей, нарушением нормальной работы электрон¬ 
ных ламп, вращающихся сочленений и т. п-.); старением элементов 
аппаратуры в процессе ее предварительного хранения. 

В особо тяжелых условиях работает бортовая аппаратура уп¬ 
равления. 

Повышение надежности действия системы управления в целом 
является одним из наиболее важных и сложных требоваий. Для 
выполнения этого требования приходится принимать целый ряд 
мер: 

1. Упрощать по возможности схему аппаратуры управления и 
ее конструкцию. 

2. Повышать надежность материалов, деталей и узлов аппара¬ 
туры. 

3. Применять резервирование и дублирование отдельных эле¬ 
ментов и частей аппаратуры. 

4. Применять более сложные кибернетические методы повыше¬ 
ния надежности системы в целом, которые основаны на том, что при 
выходе из строя некоторых частей системы их функции начинают 
«по совместительству» выполнять другие работающие части системы. 

5. Проводить регламентные работы, т. е. периодический профи¬ 
лактический контроль работоспособности аппаратуры. 

6. Производить предстартовый контроль работоспособности ап¬ 
паратуры управления. 

Для проведения регламентных работ и предстартового контроля 
приходится разрабатывать специальную контрольно-испытатель- 
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ную аппаратуру, которая может оказаться даже сложнее аппара¬ 
туры управления. 

Помимо перечисленных выше факторов нарушение нормальной 
работы системы управления может вызываться действием всевоз¬ 
можных помех. 

Помехи радиоуправлению можно разбить на два основных 
класса: 

1) неорганизованные. 

2) организованные. 

Организованными помехами будем называть помехи, создавае¬ 
мые противником, а неорганизованными — остальные. 

К неорганизованным помехам относятся: 

а) помехи от собственных радиостанций наземных, морских и 
самолетных радиолокаторов, соседних пунктов радиоуправления 
и др.; 

б) промышленные помехи (помехи от электроприборов, установ¬ 
ленных на земле и на ракете, от реактивного двигателя и др.); 

в) естественные помехи (флуктуации электронов в лампах и 
контурах радиоприемных устройств, пульсации сигнала, отражен¬ 
ного от цели, атмосферные помехи, влияние земли и местных пред¬ 
метов на распространение радиоволн и др.). 

Большинство источников неорганизованных помех действует 
непрерывно, поэтому защита системы управления от действия всех 
перечисленных выше помех совершенно необходима. 

Решение этой сложной задачи облегчается двумя обстоятель¬ 
ствами: 

1. Характер и интенсивность большинства источников неорга¬ 
низованных помех известны еще до разработки аппаратуры управ¬ 
ления и их действие может быть учтено при проектировании систе¬ 
мы управления. 

2. Ослабление действия помех от собственных радиостанций и 
промышленных помех может быть достигнуто не только введением 
элементов защиты в разрабатываемую аппаратуру управления, но 
и соответствующих защитных мер в самих источниках помех (раз¬ 
нос частот и мест расположения мешающих радиостанций, ослабле¬ 
ние мешающего излучения электроприборов и т. п.). 

Значительно сложнее защитить систему управления от действия 
всевозможных организованных помех. 

Известные организованные помехи можно разбить на следую¬ 
щие основные группы [1]. 

1. Защитные противолокационные покрытия, уменьшающие 
эффективное отражающее сечение цели для радиоволн и тем 
самым затрудняющие обнаружение цели и определение ее коор¬ 
динат. 

2. Ложные цели, создаваемые противником для отвлечения уп¬ 
равляемых снарядов, наводимых на цель, от истинной цели. Такими 
ложными целями могут быть выпускаемые противником ложные 
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сосредоточенные в пространстве отражатели или излучатели ра¬ 
диоволн (например, уголковые отражатели, осколки и т. п.). 

3. Пассивные помехи, т. е. помехи, искажающие условия рас¬ 
пространения радиоволн. К ним в первую очередь относятся созда¬ 
ваемые противником «облака» из металлизированных лент, иголок 
и других мелких отражателей радиоволн. 

4. Активные помехи — радиосигналы, создаваемые противником 

для «забивания» радиоканала системы управления или создания 
ложных радиокоманд. ] 

Кроме того, противник может пытаться уничтожить направляе¬ 
мый на него снаряд обстрелом последнего встречными снарядами. 

Для борьбы с организованными помехами в прошлой войне при¬ 
менялись следующие основные меры: 

1. Сокращение времени облучения цели. Эта мера повышает 
скрытность управления и затрудняет противнику создание помех 
всех групп (кроме 1-й). 

2. Повышение мощности радиосигналов, облучающих цель. 
Эта мера облегчает защиту от помех 1-й группы, но в то же время ' 
она облегчает противнику создание помех 2-й и 4 групп. 

3. Радиомаскировка, т. е. создание большого числа ложных ра¬ 
диопередатчиков, излучающих радиосигналы, настолько похожие 
на сигналы радиоуправления, что они могут ввести противника в за¬ 
блуждение, но в то же время настолько отличные от сигналов 
радиоуправления, чтобы не создать помех управлению. 

4. Применение специальных мер защиты в самой аппаратуре 
управления, в том числе: 

а) изменение рабочей длины волны и других параметров 
системы; 

б) улучшение пространственной селекции (применение узких 
диаграмм направленности при излучении и приеме радиоволн); 

в) улучшение частотной, временной, амплитудной и других 
видов селекции радиоканала, т. е. повышение способности радио¬ 
канала отделять мешающие сигналы от полезных по различию 
в их частоте, амплитуде, времени прихода и т. п. путем применения 
специальных методов построения радиоканала; 

г) применение так называемой селекции движущихся целей, 
т. е. создание аппаратуры, способной отделять истинные цели от 
ложных по различию их скоростей (ложная цель, выбрасываемая 
с самолета или корабля противника, обычно быстро теряет скорость 
и в дальнейшем движется медленнее, чем самолет или корабль). 

Обеспечение защиты системы управления от организованных 
помех является важной задачей, ибо при недостаточной помехо¬ 
защищенности управляемость снаряда может превратиться из по¬ 
ложительного фактора в отрицательный. 

Действительно, при плохой защите управляемого снаряда от 
организованных помех противник может воздействовать на его 
траекторию и, отклонив снаряд в сторону, спастись от поражения. 


47 



При обстреле неуправляемыми снарядами противник этого сделать 
не может. 

Однако обеспечение надежной защиты от всех возможных орга¬ 
низованных помех является весьма сложной задачей. Организо¬ 
ванные помехи настолько разнообразны и надежная защита от мно¬ 
гих видов помех настолько сложна, что стремление защитить сис¬ 
тему управления почти от всех возможных или известных видов 
помех может привести к резкому усложнению и удорожанию аппара¬ 
туры управления. 

С другой стороны, вероятность того, что противник сумеет при¬ 
менить против каждого данного снаряда как раз те виды помех, 
от которых этот снаряд не защищен, далеко не равно 100%. Так, 
например, самолеты противника могут обстреливаться обычной зе¬ 
нитной артиллерией, неуправляемыми реактивными снарядами, 
снарядами, управляемыми по радио различными системами и ме¬ 
тодами (телеуправлением и самонаведением на разных волнах и раз¬ 
личными способами), снарядами, управляемыми тепловой энергией 
(тепловые головки самонаведения), и т. п. Вероятность того, что 
каждый самолет противника или даже каждая группа самолетов бу¬ 
дут иметь время и возможность создавать эффективные помехи 
каждому выпускаемому против них управляемому снаряду, дале¬ 
ко не равна 100%. Поэтому если обеспечение защиты от данного 
вида помех достигается лишь за счет значительного усложнения и 
удорожания системы управления, то следует прежде всего выяс¬ 
нить, хотя бы весьма приближенно, будут ли оправданы это услож¬ 
нение и удорожание соответствующим увеличением вероятности 
поражения цели. 

Таким образом, каждая система управления должна удовлет¬ 
ворять следующим требованиям защиты от организованных помех: 

1. Система должна быть защищена от наиболее вероятных и 
опасных помех, даже если это значительно усложняет и удорожает 
аппаратуру. (Под наиболее вероятными понимаются такие помехи, 
которые противнику проще всего осуществить, а под наиболее 
опасными — помехи, которые наиболее резко снижают точность 
наведения снаряда на цель.) 

2. Система должна быть защищена от всех помех, защита от ко¬ 
торых не требует значительного усложнения и удорожания этой 
системы. 

3. Целесообразность защиты от всех остальных типов помех 
зависит от соотношения между достигаемым за счет этой защиты 
увеличением вероятности поражения и требуемым усложнением и 
удорожанием системы управления. 

Защита систем радиоуправления от организованных помех яв¬ 
ляется большой и весьма сложной проблемой, анализ которой вы¬ 
ходит за рамки данной книги. Полное и успешное решение этой 
проблемы является одной из основных задач в области радио¬ 
управления. 
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Контрольные вопросы 


1. От каких основных факторов зависит вероятность поражения цели? 

2. Что такое промах и какими статистическими характеристиками он 
описывается? 

3. Какими параметрами количественно характеризуется маневренность 
ракеты? Какова связь между этими параметрами? 

4. Что понимается под эквивалентным запаздыванием т э системы 

управления? 

5. Выведите формулы (2.17) и (2.18). (Ответ см. в [1], стр. 57—58.) 

6. Что понимается под разрешающей способностью системы управления? 

7. Что понимается под эффективностью радиовзрывателя? 

8. Каковы пути повышения надежности действия аппаратуры управ¬ 
ления? 

9. Каковы основные типы помех радиоуправлению? 

10. Каковы основные пути повышения помехозащищенности систем 
управления? 

Литература [1, 2, 3]. 
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РАКЕТА КАК ОБЪЕКТ УПРАВЛЕНИЯ 


§ 3.1. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ РАКЕТЫ 
а. Системы координат 

Ракета является сложным телом, в состав которого входят взаим¬ 
но перемещающиеся массы и различные вращающиеся части. При 
больших скоростях полета ракета подвергается воздействию значи¬ 
тельных сил и моментов, способных вызывать вибрации и дефор¬ 
мацию ее корпуса. За счет выгорания топлива масса ракеты непре¬ 
рывно изменяется. Полное математическое описание ракеты крайне 
сложно, и поэтому при составлении уравнений ее движения обычно 
прибегают к целому ряду допущений и ограничений. 

При исследовании систем радиоуправления ракету обычно счи¬ 
тают абсолютно твердым телом постоянной массы, а ее сложное 
движение представляют совокупностью поступательного движения 
центра масс и вращательного движения вокруг центра масс. 

Кривая, описываемая центром масс ракеты, называется траекто¬ 
рией и определяется уравнением 

ОѴ п -у 

т —2= т уг р = Р 9 (3.1) 

где т — масса ракеты; 1/ р , № р — векторы скорости и абсолютного 

ускорения ракеты; Р — главный вектор внешних сил, приведенный 
к центру масс. 

Вращательное движение ракеты совершается под действием мо¬ 
ментов, образуемых силами, линии действия которых не проходят 
через центр масс; оно называется ориентацией ракеты и определяется 
уравнением моментов. 


§ = «• < 3 - 2 ) 

— ■У 

где К — момент количества движения ракеты относительно центра 

—у 

масс; М — главный момент всех внешних сил. 
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Уравнения (3.1) и (3.2) определяют движение ракеты в опорной 
(основной) системе координат. Выбор той или иной системы в каче¬ 
стве опорной обусловлен областью применения ракеты, а также 
удобством математического описания ее движения. Так, например, 
при управлении баллистическими ракетами дальнего действия и 
спутниками Земли в качестве опорной принимают основную гео¬ 
центрическую систему с началом в центре Земли [5]. Одна из осей 



этой системы совпадает с осью вращения Земли. При исследовании 
управляемых ракет ближнего действия в качестве опорной обычно 
выбирают земную систему координат с началом на поверхности 
Земли. Одна из осей системы обычно совпадает с местной верти¬ 
калью. 

Рассматривая динамику полета управляемой ракеты, действую¬ 
щие на нее силы и моменты удобно задавать в системах координат, 
связанных с ракетой. Наиболее употребительными из них являются: 
поточная (скоростная) о, х ПУ у п , г ПУ связанная (с корпусом ракеты) 
о, Ур> 2 р и исполнительная о, х ИУ у и , г и системы координат 
(рис. 3.1). Начало всех систем координат расположено в центре 

масс о\. Ось ог п поточной системы" 1 совпадает с вектором скорости Ѵ ру 
а ось оу п лежит в вертикальной плоскости и направлена вверх. 
Ось ог р связанной системы совпадает с продольной осью ракеты 
и направлена в сторону ее головной части. Ось оу ѵ лежит в пло¬ 
скости аэродинамической симметрии ракеты, определяемой распо¬ 
ложением ее рулевых органов, и направлена вверх. Положение 


3 * 
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связанной системы ох р , у ру г р относительно поточной ох ю у п , г п 
определяется углами атаки а а и скольжения а с (рис. 3.1). 

Управление полетом ракеты заключается в изменении направ¬ 
ления ее движения и осуществляется посредством изменения векто¬ 
ра скорости Ѵ г Как видно из (3.1), необходимое ускорение № р обра¬ 
зуется приложением к снаряду силы Р в направлении требуемого 




изменения траектории. Ускорение № р в поточной системе можно 
представить суммой векторов (рис. 3.1): 

Ір = + І п , (3.3) 

где № к — касательное ускорение, совпадающее по направлению 
с вектором Ѵ ѵ \ ѴР П — поперечное ускорение, расположенное в пло¬ 
скости оу ПУ х П9 нормальной к У р . 

Изменение траектории ракеты вызывается только действием по- 

перечного ускорения № п *. Создаваемое при помощи рулевых орга¬ 
нов поперечное ускорение образуется в исполнительной системе 
координат ох и , у и , г и , расположение осей которой зависит от типа 
управляемой ракеты и компоновки ее рулей. В осесимметричных 


* Поэтому далее под ускорением № р понимается именно поперечное ус¬ 
корение ракеты. 
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ракетах оси исполнительной системы обычно совпадают с осями 
связанной системы координат (рис. 3.1). Поточная, связанная и ис¬ 
полнительная системы координат движутся вместе с ракетой в опор¬ 
ной системе. 

Ориентация ракеты в пространстве (положение связанной си¬ 
стемы относительно опорной) определяется углами ф, & и у (рис. 3.2). 
Угол ф образуется при поворотах ракеты вокруг оси оу р и называет¬ 
ся углом рыскания. Угол & возникает при поворотах ракеты вокруг 
оси охр и называется углом тангажа. Угол у обусловлен вращением 
ракеты вокруг продольной оси ог р и называется креном; со^р, со ур , 

с о 2Р — проекции угловой скорости вращения ракеты со на оси свя¬ 
занной системы. 

Положение поточной системы относительно опорной определяет¬ 
ся углами Т, Ѳ и Г (рис. 3.3), из которых Ф* называется углом по¬ 
ворота траектории, Ѳ —углом наклона траектории к горизонту, 
а Г — угол крена или скручивания поточной системы координат; 

®хп> ® У п> — проекции угловой скорости вращения со вектора 

скорости Ѵр на оси поточной системы ох п , у ю г п . 

6. Уравнения движения ракеты 

На ракету, движущуюся в атмосфере, действует сила тяжести 
—*■ ——>■ 

О, реактивная сила тяги Т и полная аэродинамическая сила /?, 

возникающая при взаимодействии снаряда с набегающим потоком 



воздуха (рис. 3.4). Сила тяжести О приложена к центру масс ракеты 

и направлена в центр Земли. Реактивную силу тяги Т и полную 

аэродинамическую силу Я можно менять как по величине, так и по 
направлению, поэтому они применяются для управления движе¬ 
нием ракеты. 
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Рассматривая динамику ракеты, векторное уравнение движения 
центра масс (3.1) удобно представить в проекциях на оси поточной 
системы, а уравнение моментов (ориентации) (3.2) — в проекциях 
на оси связанной системы. Полагая, что движение ракеты происхо¬ 
дит в неподвижной среде (ветер отсутствует), можно составить сле¬ 
дующую систему уравнений пространственного движения (рис. 3.4). 

* 

аѵ п 

т — ніѴР 2п — Т ги -[- /?2п -\- 0 2 п (3*4) 

— движение ракеты в направлении вектора скорости; 

тѴР -уп — /пѴ р о)д:п — Ту П -)~ Куп @уп> (3.5) 

лгр^лгр (*Угр $ ур) &*2р &*ур = М Х а М Х р. (3.6) 

— движение ракеты в вертикальной плоскости; 

хп — тѴ $ о)уп = Т хп -\- % хп -|- Охт (3.7) 

Уур ®ур {Рхр гр) &Ьср ^гр — -44уа “1“ Мур (3.8) 

— движение ракеты в горизонтальной плоскости; 

У2р ®гр («^ур $ лгр) ®ур ®дгр — М 2 а “I - М г р (3.9) 

— движение ракеты вокруг продольной оси (по крену). 

В написанных уравнениях Т хп , Т уп , Т гп — проекции силы тяги 
основного двигателя на оси поточной системы. 

Уравнения (3.4)—(3.9) справедливы для любых летательных 
аппаратов, движущихся как в пределах атмосферы, так и вне ее. 
При полете в пределах атмосферы в качестве управляющих можно 
применять как реактивные, так и аэродинамические силы, однако 
предпочтение обычно отдается последним. В этом случае в уравне¬ 
ниях движения реактивные моменты М х р = М уѵ = М хр = 0. 

На летательный аппарат, летящий вне атмосферы, аэродинами¬ 
ческие силы не действуют; в этом случае для его управления можно 
использовать лишь реактивные силы и поэтому в уравнениях дви¬ 
жения необходимо положить равными нулю аэродинамические силы 
и моменты: 


Кхп Куп Кгп — 0 , 

М ха = Л4у а = Лі 2 а — 0. 

Для последующего анализа уравнений движения необходимо 
конкретизировать способы создания управляющих сил и моментов. 
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§ 3.2. СПОСОБЫ СОЗДАНИЯ УПРАВЛЯЮЩИХ СИЛ 
И МОМЕНТОВ 

а. Управление с помощью аэродинамических сил 

Полная аэродинамическая сила Р приложена к ракете в точке, 
называемой центром давления, который в общем случае не совпадает 

с центром масс. Поэтому помимо силы которую всегда можно 
привести к центру масс, на ракету действует еще и аэродинамиче- 

ский момент М, стремящийся повернуть ее вокруг центра масс. 

— 

Аэродинамическая сила Р выражается формулой [6]: 


Р = сР8, (3.10) 

где с — векторный коэффициент полной аэродинамической силы; 

Р = \?Ѵ\ (3.11) 


— скоростной напор, зависящий от плотности воздуха р и скорости 
ракеты Ѵ ѵ ; 8 — характерная площадь ракеты. 

Проектируя силу Я (рис. 3.4) на оси поточной системы, с учетом 
3.10) получим 


Р гп = 2 = с г Р8, ) 
Руп — У = Су Р8, 
Р хп =Х = с х Р8 , ) 


(3.12) 


где с г , с у , с х — аэродинамические коэффициенты лобового сопро¬ 
тивления, подъемной и боковой сил соответственно. 

Сила лобового сопротивления Ъ направлена противоположно 

—> 

вектору скорости Ѵ р и не может создавать поперечные ускорения. 
Подъемная У и боковая X силы взаимоортогональны, лежат в плос¬ 
кости, нормальной к вектору Ѵ ѵ и могут быть использованы как 
управляющие. 

Аэродинамические коэффициенты силы лобового сопротивления, 
подъемной и боковой сил можно представить следующими зависи¬ 
мостями [4]: 


с г = с г ( М, а а , а с ),' 

Су = Су (М, а а ), 

С х = С х ( М > а с), 

ѵ 

где М = -тт^ — число Маха; Ѵ 3 — скорость звука. 


(3.13) 
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При М>2 и небольших углах а а можно полагать 

(3.14) 

Аналогичное соотношение имеет место и для коэффициента боковой 
силы с х : 

Сх (3.15) 

Поэтому для подъемной и боковой сил можно записать 

V = ер Р8а, у X = с а г с Р8а с . (3.16) 

Отсюда следует, что управляющие силы (поперечные ускорения 
\^ Р ) можно создавать посредством изменения углов атаки и сколь- 


ису 

да а а. 


а а = С у *-а а. 



Рис. 3.5 


жения ракеты. Основная доля подъемной и боковой сил образуется 
несущими плоскостями — крыльями. Поэтому управлять ракетой 
можно двумя способами: поворачивая относительно набегающего 
потока всю ракету или поворачивая только одни крылья. 

По способу создания поперечного ускорения различают декар- 
товое и полярное рулевые управления. При декартовом управлении 
рулевые органы ракеты создают поперечные ускорения ѴР у и ЦТ, 
для чего она снабжается двумя парами крыльев и рулей (рис. 3.5). 
Ускорение ѴР у создается при отклонении на угол 8 В рулей высоты 
(тангажа) (Р ь Р і), а ускорение Ѵ7 Г — при отклонении на угол 8 Н 
рулей направления (курса) (Р 2 > Я 2 ). Управляющий момент крена 
возникает при повороте электронов Э І9 Э і (или 3 2 , Э 2 ) в противо¬ 
положные стороны на угол ± 6 Э . 

В случае декартового управления маневр ракеты в любом на¬ 
правлении осуществляется без крена \у = 0| сообщением ей соот- 
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ветствующим образом подобранных ускорений № и Ш х . В аэроди¬ 
намически осесимметричных ракетах при у — 0 управление по 
курсу и тангажу осуществляется независимо действующими си¬ 
стемами, одна из которых приводит в движение рули курса, а дру¬ 
гая — рули тангажа. При этом третий канал управления обеспе¬ 
чивает стабилизацию ракеты по крену. При наличии крена (у =^= 0) 
независимость работы каналов по курсу, тангажу и крену нару¬ 
шается. Поэтому декартовое управление предполагает наличие на 
ракете специальной системы, которая либо обеспечивает ее стаби¬ 
лизацию по крену, либо измеряет крен и вводит необходимые по¬ 
правки при формировании команд по курсу и тангажу. Ракеты 
с декартовым управлением имеют осевую аэродинамическую сим¬ 
метрию и применяются в тех случаях, когда необходимые макси¬ 
мальные поперечные ускорения Ѵ// уЫакс и ѴР хМЛКС приблизительно 
равны. Сюда, например, относятся ракеты классов «земля — воз¬ 
дух» и «воздух — воздух». Ракеты с полярным управлением имеют 
плоскую аэродинамическую симметрию (самолетная схема) и при¬ 
меняются в комплексах вида «земля — земля» и «воздух — земля». 

Главный момент аэродинамических сил относительно центра 
масс выражается формулой 


А1 а = тР81, 


(3.17) 


где т — векторный коэффициент главного момента аэродинамиче¬ 
ских сил; I — характерный размер (расстояние между центром 

масс и центром давления). 

—> 

Проектируя момент М а на оси связанной системы, получим: 


М г р = т г Р81 г , 

М у р = т у Р81 у , ■ 

М жр = т х Р81 х . 


(3.18) 


Здесь т г , т у , т х — аэродинамические коэффициенты моментов вра¬ 
щения ракеты по крену (у), рысканию (ф) и тангажу (!>) соответ¬ 
ственно. 

При малых углах атаки и скольжения аэродинамические моменты (3:18^ 
можно представить следующими линеаризованными соотношениями [4] : 


/ О со ь у 

М 2П = I т Л 6 э - т гр ®гр 


СО. 


I 


гр 


V 


гр 


рзи 


м 


у р 


т н 6 
(п у р 




’гі 


УР 
УР Г, 


т'* тт~ (0\,п — т .'і а 


УР 


а с 

УР "С 




в 

’хр 


со, 


I 


т ѵ * о в 


т 'хр -1^ со 

т хр 1/р 


а. 


т хр “а 


РЗІу. 

РЗІХ, 


(3.19) 


ЗВ 3 ік. 2072 
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где т^р, гп у н , — коэффициенты аэродинамических моментов, характери¬ 

зующие эффективность действия рулей; 

т 2 р Р » т >-р Р » т хр Р ~~ коэффициенты аэродинамических моментов, харак¬ 
теризующие демпфирование ракеты при ее поворотах относительно центра 
масс; 

т* с р , /и” а р — коэффициенты аэродинамических моментов, определяющие 

путевую и продольную устойчивость ракеты при закрепленных в нейтраль¬ 
ном положении рулях. 

Статический момент обусловлен действием подъемной и боковой сил и 
характеризует устойчивость ракеты относительно углов атаки и скольжения. 

6. Управление с помощью реактивных сил и моментов 

Управление ракетами с помощью газодинамических сил осуще¬ 
ствляется посредством: газовых рулей, поворотов основного реак¬ 
тивного двигателя относительно корпуса ракеты (или поворотов 



а) 5) 

Рис. 3.6 


только сопла двигателя), а также специальных установленных на 
ракете небольших реактивных двигателей. 

Газовые рули изготавливаются из жаропрочных материалов и 
размещаются в струе выходящих из сопла газов (рис. 3.6, а). В ре¬ 
зультате обтекания руля возникает газодинамическая подъемная 
сила Ур, создающая момент, поворачивающий ракету, а также сила 
2 Р лобового сопротивления руля, вызывающего потерю тяги. При 

повороте ракеты изменяется направление силы тяги Т , что и ведет 
к изменению траектории центра масс. 

При управлении ракетой посредством поворотов реактивного 
двигателя образуется боковая сила Т у = Т зіп 6 Р , поворачивающая 
ракету вокруг центра масс (рис. 3.6, б). Действие этой силы ана¬ 
логично случаю управления с помощью газовых рулей. 

Для создания управляющих сил и моментов применяются 
также специальные реактивные двигатели, размещенные на сна¬ 
ряде соответствующим образом. Вспомогательные двигатели спо¬ 
собны обеспечить управление ракетой и в том случае, когда основ¬ 
ной двигатель уже не работает. Управление с помощью реактивных 
сил более подробно рассматривается в 4-й части книги. 
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§ 3.3. СТРУКТУРНАЯ СХЕМА ЗВЕНА «РАКЕТА» 

Ракету можно представить сложным динамическим звеном со 
многими входами и выходами. Входными (регулирующими) перемен¬ 
ными являются величины, хар актер иузющие перемещения органов 
управления. В аэродинамически осесимметричных ракетах с декар¬ 
товым управлением такими величинами являются углы поворота 
рулей направления 6 Н , высоты 8 В и элеронов 8 Э , а также возмущаю¬ 
щие воздействия в виде сил Р ( Р х , Р , Р г ) и моментов М ( М х , М у , 
М г ), приложенных к ракете извне (рис. 3.7). 
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Рис. 3.7 


Выходными (регулируемыми) переменными ракеты являются 

кинематические параметры ее движения: скорость Ѵ р , ускорение 

Щ7 Р , угол поворота траектории 4 я , угол наклона траектории Ѳ, 
углы рыскания ф, тангажа 9- и крена у, углы атаки а а и скольжения 
а с , угловые скорости со лФ , со уР , со^ р , высота полета Н и другие пара¬ 
метры. Таким образом, как динамическое звено ракету можно ха¬ 
рактеризовать совокупностью передаточных функций, каждая из 
которых связывает выбранную пару входной и выходной перемен¬ 
ных. Целью настоящего параграфа является отыскание некоторых 
из этих передаточных функций. 

Связь между входными и выходными параметрами ракеты описывается 
уравнениями движения (3.4) -г- (3.9), которые с учетом полученных в § 3.1 и 
§ 3.2 соотношений можно записать в следующей форме: 

2П = Т СОЗ а с СОЗ а а — С 2 {М, а а , а с , & н , $ в , & э ) РЗ—С 5ІП Ѳ (3.20) 

— движение ъ направлении вектора скорости 1/ р ; 

п №уп — тѴ р о> хп = Т 5ІП а а + Су (М, а а , 

о в ) Р8 — С С05 0 соз Г, 

«^лр Ф.ѵр г р 3 ур) ®ур = 

— Ш х (а а , а с , /И, ... , 0 В> ^н» о 9 ) РЗІ Хі 
СО^п = 0 соз Г — \Г соз & 5ІП Г, 

СОдр = СОЗ у — 'V СОЗ Ѳ 5ІП 7 

— движение в вертикальной плоскости; 


(3.21) 
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тѴР хц — тп, 1/р Шуи — 

= Т С05 а а 8ІП а с — с х (М у а с , й н ) Р8 + 
+ О С08 Ѳ 5ІП Г, 


& УЪ ®3'Р др ^г \) ®д р — 

— ТПу (« 3 , а с , Му ^9» ^н) 

(Оу П — V С08 Ѳ С05 Г -|- Ѳ 5ІП Г, 

СОур = я|) С08 й С08 7 + & 8ІП Т- .) 

— движение в горизонтальной плоскости; 

^гр ®гр ур ^ хр) ®ур ®хр ~ т 2 ( а а* а с» * °в ♦ 

<д гр — у + Ф 5 * п 

— вращение ракеты вокруг продольной оси ог р . 


(3.22) 


^н» ^э) 

(3.23) 



Рис. 3.8 


Пространственное движение ракеты определяется сложной си¬ 
стемой нелинейных дифференциальных уравнений с переменными 
коэффициентами, из которых видно, что в общем случае ракету 
можно представить совокупностью трех динамических звеньев, 
отражающих ее движение в вертикальной и горизонтальной плос¬ 
костях и вращение по крену (рис. 3:8). Все движения ракеты взаимо¬ 
связаны так, что маневр ракеты, например, в вертикальной плос¬ 
кости может вызвать ее перемещения в горизонтальной плоскости 
или ее вращение по крену. Взаимосвязь движений обусловлена 
наличием в уравнениях инерционных (вызванных моментами инер¬ 
ции) и аэродинамических членов, а также членов, учитывающих 
гироскопические эффекты (не показанных в данном .случае). Кроме 
того, взаимные связи содержатся в кинематических уравнениях, 
определяющих угловые скорости о) іП , со^р и со ѵГІ , со^р. На структур¬ 
ной схеме (рис. 3.8) это отображено взаимными перекрестными свя¬ 
зями (ВПС) между динамическими звеньями ракеты. 
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Система уравнений пространственного движения ракеты 
(3.20) — (3.23) оказывается сложной и ею пользуются лишь при 
анализе методами математического моделирования. В случае ана¬ 
литического исследования динамики ракеты или системы управле¬ 
ния в целом обычно идут на значительные упрощения исходной 
системы. 

Поскольку системы управления снарядами, подлежащие даль¬ 
нейшему анализу, должны обеспечивать создание поперечных уско¬ 
рений, а в процессе движения ракеты регулировка силы тяги обычно 
не производится, уравнение (3.20) из дальнейшего рассмотрения 
можно исключить. Далее необходимо учесть то обстоятельство, что 
при нормальном режиме полета углы атаки и скольжения малы 
(а а < 15 20°, а с < 15 20°), и в первом приближении можно 

полагать, что 


со5 а а ж со5 а с да 1 , 
5Іп а а а а , 5Іп а с а с . 


(3.24) 


Малыми также являются углы отклонения рулевых органов снаряда 

6 НМ ~ 6 ВМ ~ 6 ЭМ < 20°. (3.25) 

При этих условиях для подъемной У и боковой X сил оказываются 
справедливыми линеаризованные зависимости (3.16). Будут также 
справедливы и формулы (3.19) для аэродинамических моментов. 
Таким образом, при выполнении условий (3.24) и (3.25) аэродина¬ 
мические силы и моменты можно считать линейными функциями 
углов и угловых скоростей. 

Дальнейшее упрощение уравнений движения ракеты осуще¬ 
ствляется введением допущений, при которых перекрестные связи 
становятся несущественными и ими можно пренебречь. Это означает, 
что сложное пространственное движение ракеты распадается на 
два независимых в общем случае криволинейных плоских движения 
(продольное и боковое), осуществляющихся во взаимно ортогональ¬ 
ных плоскостях. Без существенных дополнительных ограничений 
можно потребовать, чтобы одна из плоскостей была вертикальной 
(продольное движение), другая — горизонтальной (боковое дви¬ 
жение). Из уравнений (3.21) — (3.23) нетрудно установить, что 
при стабилизации ракеты по скорости вращения по крену, т. е. 

при у = 0, исчезают перекрестные связи, обусловленные момен¬ 
тами инерции и аэродинамическими моментами. При стабилизации 
же ракеты по углу крена (у = 0), а также предотвращении скручива¬ 
ния поточной системы относительно опорной (Г = 0) исчезают 
кинематические перекрестные связи. 

Принимая во внимание принятые допущения, пространственное 
движение ракеты можно представить следующей системой уравне¬ 
ний: 
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продольное движение 


Б 


тѴ р со жп = (Т + Су я РЗ) а а — О соз Ѳ, 


™хр 


т 4 б в ~ т Гр р Тр ®*р - <р «. I Р81 


ХУ 




хс 


(3.26) 


боковое движение 


тѴ р со уп = {Т — с х с Р8 ) а с , 


*^ур СОур 


т ур бн - " г рр Р ^ <% - /П УР а с) Р5/ У- 


СО 


уп 


4 я СО 5 Ѳ, СО^р = \|) СО 5 д; 


(3.27) 


движение по крену 


у = 0. 


(3.28) 


Продольное движение ракеты оказывается не зависящим от 
бокового, и систему (3.26) можно, таким образом, анализировать 
автономно. В то же время из (3.27) видно, что продольное движе¬ 
ние ракеты оказывает влияние на ее боковое движение. Оба движе¬ 
ния становятся взаимно независимыми лишь при малых углах тан¬ 
гажа 9 и наклона траектории ракеты Ѳ, т. е. при полете в плоскости, 
близкой к горизонтальной, когда можно считать соз 9- ~ соз Ѳ = 1. 

Введем следующие дополнительные ограничения: 

т = сопзі, Т = сопзі, У грі У уѵ = сопзі, Р *= сопзі. 

При этих допущениях с учетом ограничений, введенных ранее, 
движение ракеты описывается линейными дифференциальными 
уравнениями с постоянными коэффициентами. Чтобы получить 
уравнения (3.26) и (3.27) в операторной форме, введем следующие 
обозначения: 


= тѴ р 
ѵв Т + Л Р$ 


т = 

» ■* ©н 


тѴ р С05 Ѳ 

Г — с а сРЗ 

х 


(3.29) 


- постоянные времени ракеты по тангажу и рысканию; 


а ъ — 


т х% РЫх 


_ хр 


У 


а ь = 


хр 


н 


М у Н р РЫу 
У ур соз $ 


(3.30) 


относительные коэффициенты эффективности рулей; 
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(3.31) 


а 


а. 


а 


а 


С 


"Ср Р81 х 

Яхр 


> 


«у С р Р51у 

У ур сов -8- 


— относительные коэффициенты статической устойчивости; 


т (0 *р-—- РЗ 
хр 1/ р 

/у ’ 

хр 

- / 2 
т^Р Р5 

_ у* Ѵ Р 

а І Уур С05 & 


(3.32) 


— относительные коэффициенты аэродинамического демпфирова¬ 
ния. 

При малых углах Ѳ и & для аэродинамически осесимметричных 
ракет имеем 


Ч “ Ч’ 


аи = а-. 

V о» 


&а — > 

а с 


(3.33) 


т ѵ = Т ѵ = 7\,. 

в н 

/ ' 

Поэтому дальнейшее рассмотрение можно вести применительно 
к одной, например, вертикальной плоскости движения, распростра¬ 
няя полученные результаты на движение в горизонтальной плос¬ 
кости. 

С учетом введенных обозначений уравнения (3.26) в операторной 
форме имеют следующий вид: 


рѲ = ±- (а а -Т ѵ ^~ со5 Ѳ), (3.34) 

1 V Ѵ р 

(Р 2 + <н Р) ъ + а« а а а = аъ в Ь в , (3.35) 

где р = ~ — оператор дифференцирования. 

Второе слагаемое в правой части (3.34) характеризует уменьше¬ 
ние полезного угла атаки ракеты за счет ее веса. Это означает, что 
даже при горизонтальном полете, когда Ѳ = 0, необходимо иметь 
некоторый начальный угол атаки, создающий подъемную силу, 
компенсирующую вес ракеты. Для упрощения весовой член в урав¬ 
нении (3.34) либо отбрасывают вовсе, либо заменяют постоянной 
величиной, равной его максимальному значению [3], т. е. значению 


С& а 'У Т 

а о — л ѵ 


8_ 

Ѵ'г 


(3.36) 
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Коэффициент у в уравнении (3.34) определяет скорость изме¬ 
нения угла наклона траектории 0 при заданном угле атаки сс а , т. е. 
характеризует маневренные качества ракеты. 

Коэффициент Т ѵ называется аэродинамической постоянной вре- 

мени ракеты. Передаточная функция К а а ( р) характеризует колеба¬ 
ния ракеты по углу атаки при отклонениях руля высоты. Ее можно 
найти из уравнения (3.35), если из него исключить угол 9-. Для 
этого необходимо воспользоваться соотношением 

= Ѳ + а а , (3.37) 


а также уравнением (3.34). 

В результате несложных преобразований получим 


или 


где 



«о 


в 


а 


Р 2 + + 


& 


Тѵ 


& 


т. 


+ °с. 


(3.38) 



* 


а б 


В 


Г 2 р 2 + 2%Тр + 1 ’ 


(3.39) 



(3.40) 


Для некоторых современных ракет характерны значительные (по¬ 
рядка секунды) постоянные времени Т и слабое затухание (| = 
= 0,1 -у 0,15) возмущенного движения. Постоянная времени Т 
и демпфирование ракеты ?■ существенно зависят от высоты и ско¬ 
рости полета. Поэтому передаточная функция ракеты имеет пере¬ 
менные параметры. Для улучшения динамических характеристик 
ракеты (уменьшения Т и увеличения |) и стабилизации ее парамет¬ 
ров она охватывается обратными связями по ускорению 117 р и по 
другим выходным переменным. 
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Передаточная функция от угла атаки а а к углу наклона траек¬ 
тории Ѳ определяется из (3.34) и равна 

К а (р) = т~в- (з.4і) 

Наличие оператора р в знаменателе (3.41) означает, что при 
отклонении руля высоты на некоторый угол 6 В угол наклона траек¬ 
тории ракеты Ѳ будет непрерывно изменяться. После установки 
руля в исходное положение (6 В = 0) ракета будет сохранять на¬ 
правление полета, установившееся к этому моменту. Передаточная 
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Рис. 3.9 


функция от угла наклона траектории Ѳ к углу тангажа 9- опреде¬ 
ляется соотношениями (3.34) и (3.37) и равна 

КІ(р) = Т ѵ р + 1. (3.42) 

Наконец, воспользовавшись соотношением 



(3.43) 


легко получить передаточную функцию для 
рения 


кі ( р) = Ѵр р. 


поперечного уско- 

(3.44) 


Соотношения (3.39), (3.41), (3.42) и (3.43) позволяют построить 
структурную схему продольного движения ракеты. На рис. 3.9 
эта схема изображена с учетом весового члена в уравнении (3.34), 
определяемого формулой (3.36). 

Пользуясь приведенной структурной схемой, нетрудно получить 
любую передаточную функцию для продольного движения ракеты; 




Т„(Т*р* + %Тр+ 1) ’ 


(3.45) 
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(3.46) 

(3.47) 


Соотношения, аналогичные (3.45), (3.46) и (3.47), можно получить 
и для бокового движения ракеты. Однако при этом необходимо 
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помнить, что в общем случае коэффициенты Т ѴН9 а§ н , а ас и а^ зависят 

от углов Ѳ и т. е. от режима полета ракеты в вертикальной плос¬ 
кости. Учитывая принятые ранее допущения относительно указан¬ 
ных коэффициентов, структурную схему ракеты при ее боковом и 
продольном движениях можно представить в форме, показанной на 
рис. 3.10. 

Уравнение со уП = Ф соз Ѳ из системы (3.27) в полученной струк¬ 
турной схеме пространственного движения ракеты позволяет учесть 
связь, обусловленную влиянием продольного движения на боковое. 
Эта связь на рис. 3.10 показана нелинейным элементом «соз». 



Рис. 3.10 


Структурная схема ракеты составлена в предположении, что 
имеет место стабилизации по углу крена у = 0. Передаточная 
функция ракеты по крену, устанавливающая зависимость между 
углом отклонения элеронов 8 Э и углом крена, может быть получена 
из уравнений (3.23), которые с учетом принятых ранее допущений 
следует представить в операторной форме. В результате получаем 
следующее соотношение для передаточной функции: 
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(3.49) 


— коэффициент усиления и постоянная времени ракеты для ка¬ 
нала крена; т г э ѵ , гщр — аэродинамические коэффициенты вра- 
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щающего и демпфирующего моментов; У гр — момент инерции 
ракеты относительно оси г р . 

Структурная схема движения ракеты по крену состоит из инер¬ 
ционного и интегрирующего звеньев, что свидетельствует о том, что 
она поворачивается по крену до тех пор, пока отклонены элероны. 

Контрольные вопросы 

1. Какую систему координат можно выбирать в качестве опорной при 
исследовании динамики систем управления ракетами класса «земля — 
земля», «земля — воздух», и «воздух — воздух»? 

2. Укажите расположение осей х, у, г поточной, связанной и исполнитель¬ 
ной систем координат в случае осесимметричного снаряда с декартовым 
управлением. 

3. Перечислите основные способы создания управляющих сил и моментов. 

4. Каковы основные различия при управлении ракетами с декартовым 
и полярным управлением? 

5. Перечислите основные входные и выходные параметры ракеты как 
объекта регулирования при декартовом управлении. 

6. Перечислите основные допущения, при которых продольное и боковое 
движения осесимметричной ракеты можно считать взаимнонезависимыми. 

7. Составьте структурную схему пространственного движения ракеты 
с учетом связей между каналами [см. уравнения (3.26) и (3.27)]. 

8. Получите выражения для передаточных функций ракеты /Сф Н ( р ) и 

Ѵ(р). 

Литература [3, 4, 5, 6]. 
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ПРИНЦИПЫ АВТОНОМНОГО УПРАВЛЕНИЯ 


§ 4.1. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА АВТОНОМНЫХ СИСТЕМ 

а. Принцип работы и области применения автономных 
систем 

Автономное управление летательным аппаратом полностью осу¬ 
ществляется размещенными на нем автоматическими устройствами, 
которые в процессе полета не получают никакой информации ни 


а ■+ 



Рис. 4.1 

от цели ни от командного пункта. Принцип действия автономной 
системы поясняется рис. 4.1. Координатор определяет текущие зна¬ 
чения параметров движения летательного аппарата. Измеренные 

значения и к (і) подаются в автопилот, где вычисляются отклонения 

от заданной программы полета и 3 ( і ) и в соответствии с ними выра¬ 
батываются команды управления. В результате текущие значения 
параметров траектории приводятся в соответствие с программой. 

Электромеханическая и аэродинамическая обратные связи 
(ЭмОС и АОС^) служат для обеспечения устойчивого и точного по¬ 
лета ракеты по траектории, задаваемой программой. Электромеха- 
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ническая обратная связь осуществляется путем измерения угла 

поворота руля (б) и его производных. Аэродинамическая обратная 

связь АОС і осуществляется путем измерения чувствительными 

элементами, входящими в состав автопилота, углов поворота ракеты 

вокруг центра масс и их производных и введения этих величин 

в закон управления. Аэродинамическая обратная связь АОС 2 обра- 

—»■ 

зуется путем измерения ускорения ракеты ѴР р и его интегралов 
(скорости и текущих координат). Введение обратной связи АОС 2 про¬ 
изводится посредством измерения указанных параметров движения 
центра масс ракеты с помощью автономного координатора. 

Системы автономного управления применяются для стабилиза¬ 
ции параметров движения летательного аппарата и для управления 
этими параметрами по заранее установленной программе. 

Задача стабилизации заключается в поддержании постоянства 
заданных значений одного или нескольких параметров движения 
летательного аппарата в процессе его полета. Автономные системы 
могут применяться для стабилизации углового положения лета¬ 
тельного аппарата относительно одной, двух или всех трех осей. 
Так, например, в осесимметричных ракетах с декартовым управле¬ 
нием осуществляется стабилизация по углу крена, а в космических 
летательных аппаратах — спутниках может возникнуть необхо¬ 
димость в стабилизации относительно всех трех осей. 

Автономные системы могут использоваться также для стабилиза¬ 
ции одного или нескольких параметров движения центра масс, напри¬ 
мер, для поддержания постоянства скорости полета 1/ р , высоты Я, 
курса У ракеты и т. п. 

В случае применения автономных систем для программного 
управления ориентацией летательного аппарата или движением 
его центра масс основной задачей является обеспечение соответ¬ 
ствия текущих значений параметров движения значениям, уста¬ 
навливаемым программой. Поскольку программа задается полно¬ 
стью перед пуском, автономное управление возможно только при 
наведении на цели, координаты которых известны заранее. Сюда 
относятся 4 неподвижные цели или цели, движущиеся по прогнози¬ 
руемой траектории. Это обстоятельство является серьезным не¬ 
достатком автономных систем. 

Основным достоинством автономного управления является хо¬ 
рошая защищенность от действия организованных помех, возмож¬ 
ность управляемого полета на очень большие дальности, а также 
мобильность стартовых установок. 

В том или ином виде автономные системы могут применяться 
на ракетах почти всех классов. Автономные системы, работающие в 
режиме стабилизации и программного управления, применяются в 
ракетах как ближнего, так и дальнего действия: на этапе пуска (при 
наборе ракетой необходимой для аэродинамического управления ско¬ 
рости), при выводе ракет или спутников на заданную баллистическую 
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траекторию, а также при навигации самолетов-снарядов дальнего 
действия и космических кораблей. 

Примерами автономного управления полетом являются на¬ 
ведение крылатых и баллистических ракет класса «земля — 
земля». Управление баллистическими ракетами рассматривается 
в гл. 23 и 24. Поэтому здесь в качестве примера рассмотрим 
автономное управление крылатой ракетой (рис. 4.2). Фиксированная 
опорная траектория рассчитывается до пуска ракеты на основании 



Рис. 4.2 


априорной информации о координатах точки старта и цели и закла¬ 
дывается в программный механизм системы управления. Для прос¬ 
тоты в дальнейшем кривизной и вращением Земли пренебрегаем. 
Тогда допустимо считать, что опорная траектория лежит в плос¬ 
кости М у нормальной к поверхности Земли и проходящей через 
точку старта ракеты и .цель. Опорная траектория строится в земной 
системе координат о 3 х 3 у 3 г 3 . Положение ракеты Р можно задавать 
текущими значениями пройденного пути / (/), высоты полета Н (і) 
и бокового сноса х ( I) или значениями наклонной дальности г нд ( і ), 
азимута Ѳ аз (0 и угла места Ѳ ум (/) и т. п. (рис. 4.2). В зависимости 
от способа задания положения ракеты получаются различные урав¬ 
нения рассогласования, характеризующие степень отклонения коор¬ 
динат ракеты от требуемых, назначенных программой полета, а сле¬ 
довательно, и различный состав автономных измерительных средств. 
В случае определения положения ракеты прямоугольными коорди¬ 
натами получаем следующие уравнения для параметров рассогласо¬ 
вания: 
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(4.1) 


Н т (і)-Н(і) = ЬН(і),' 
х т (і )— х(і) = А х(і), ► 

где Н т (і)у х т (і), І т (і )—заданные программой текущие коорди’ 
наты ракеты; Н (і ), х (/), I ( і ) — истинные значения координат» 
А Н ( I ), Ал: (і) и А/ (0 — параметры рассогласования по высоте» 
боковому сносу и оставшаяся дальность полета соответственно. 

Чтобы удержать ракету на фиксированной траектории необхо¬ 
димо в каждый момент времени обеспечивать выполнение требо¬ 
ваний 


Д//(*) = 0, А* (0 = 0. 

Параметр рассогласования А/ (і) в данном случае определяет даль¬ 
ность, оставшуюся до точки О (рис. 4.2) (переход ракеты в режим 
пикирования). 

На участке горизонтального полета СО уравнения рассогла¬ 
сования принимают вид 


# т — Н (I) = А Н ( і ) (# т = сопзі), 
— х (I) = Ал: (0 (* х = 0), 

/ т — / (0 = А/ (0 (/ т = СОП5І). I 


(4.2) 


Таким образом для обеспечения горизонтального полета кры¬ 
латой ракеты на ее борту необходимо иметь программный механизм 
с заложенными в него данными о высоте Н т и дальности / т гори¬ 
зонтального полета, а также автономные измерительные средства, 
позволяющие получать текущие значения высоты полета Н ( і ), 
пройденного пути I ( і ) и бокового сноса х ( і ). 

Системы автономного управления различают по способам изме¬ 
рения параметров движения ракеты и в соответствии с этим под¬ 
разделяют на гироскопические, инерциальные, астронавигацион¬ 
ные, системы наведения по земным ориентирам, радиотехнические 
и комбинированные. 

В настоящее время имеется обширная литература, где инте¬ 
ресующиеся могут найти подробное изложение принципов действия 
и теории перечисленных автономных систем (в^ частности, можно 
рекомендовать [7, 10, 30, 31, 32]. Поэтому здесь мы остановимся 
лишь на краткой характеристике перечисленных систем автоном¬ 
ного управления. 


б. Краткая характеристика автономных систем 

Гироскопические системы управления 

Основными элементами гироскопической системы являются 
свободные (трехстепенные) и скоростные (двухстепенные) гироскопы, 
а также программное устройство. 
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С помощью указанных приборов на ракете образуется опорная 
система координат, в которой можно измерять текущие значения 
параметров ориентации летательного аппарата (углы и угловые 
скорости). Это позволяет осуществлять стабилизацию, а при нали¬ 
чии программного устройства и автономное управление ориента¬ 
цией летательного аппарата. 

Гироскопические системы нашли применение при стабилизации 
ракет по крену, для программного управления углом тангажа ра¬ 
кеты при выводе ее на баллистическую траекторию и в других слу¬ 
чаях программного управления параметрами ориентации. 

Инерциальные системы управления 

Инерциальное управление основано на определении скоростей 
и координат центра масс летательного аппарата путем непрерывного 
интегрирования его линейного ускорения, измеряемого акселеро¬ 
метрами (датчиками линейных ускорений). После первого интегри¬ 
рования ускорения получается скорость движения летательного 
аппарата, а после второго — пройденный путь. 

В общем случае инерциальная система автономного управления 
состоит из трех акселерометров с взаимно-ортогональными осями 
чувствительности, интеграторов, счетно-решающего прибора и 
устройства, программирующего движение летательного аппарата. 
Оси чувствительности акселерометров образуют измерительную 
систему координат. Поскольку траектория летательного аппарата 
проложена в опорной системе координат, для определения текущих 
координат положения центра масс на борту оси измерительной си¬ 
стемы должны совпадать по направлению с осями опорной системы. 
Для этого акселерометры располагаются на гиростабилизированной 
платформе, которая на борту летательного аппарата образует мо¬ 
дель опорной системы. 

Астронавигационные системы 

Астронавигационные системы основаны на использовании из¬ 
вестных законов движения небесных тел. 

Местоположение точки на поверхности земли можно определить 
по результатам измерения углов между направлениями из этой 
точки на 1-е и 2-е. светила и соответствующими проекциями этих 
направлений на горизонтальную плоскость. Эти углы называются 
высотами светил. 

Чувствительным элементом системы являются два секстанта 
(астроориентатора), обеспечивающие автоматическое сопровождение 
выбранных светил по угловым координатам. Секстанты располагают 
на гиростабилизированной платформе, образующей опорную си¬ 
стему координат. В результате слежения за светилами определяются 
их высоты, которые далее с помощью счетно-решающего прибора 
пересчитываются в координаты, характеризующие текущее поло¬ 
жение летательного аппарата. 
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Системы управления по земным ориентирам 

В таких системах в качестве чувствительных элементов исполь¬ 
зуются приборы, реагирующие на физические параметры среды, 
окружающей Землю, например магнитное и электрическое поле, 
силы гравитации, свойства атмосферы, ориентиры (предметы и 
изображения) на поверхности Земли и проч. 

Параметры фактической траектории летательного аппарата опре¬ 
деляются в процессе измерения указанных ориентиров, а сопостав¬ 
ление результатов измерения с программой, позволяет определить 
параметры рассогласования. Физические ориентиры Земли можно 
использовать и как самостоятельные средства вождения летатель¬ 
ных аппаратов, и как вспомогательные, обеспечивающие лучшую 
точность других автономных систем. 

Такие системы используются главным образом для навигации 
беспилотных и пилотируемых самолетов. 


Радиотехнические автономные системы 

К радиотехническим автономным системам относят радио- 
астронавигационные системы, системы управления по земным ра¬ 
диоориентирам, системы, основанные на использовании допплеров¬ 
ского измерителя путевой скорости и угла сноса, радиовысото¬ 
меры и др. 

Радиоастронавигационные системы основаны на пеленгации 
радиоизлучения (в виде флуктуационного шума) некоторыми не¬ 
бесными телами, законы движения которых известны. Так же как 
и в астронавигационных системах, для измерения текущих коорди¬ 
нат антенна радиосекстанта должна быть расположена на гироста¬ 
билизированной платформе. 

В системах управления по земным радиоориентирам используется 
излучение нескольких радиопередающих устройств, расположен¬ 
ных над земной поверхности и имеющих точно известные коорди¬ 
наты. Прием на борту ракеты сигналов этих радиопередатчиков 
позволяет определить координаты и скорость ракеты. Типичным 
примером таких систем является гиперболическая разностно-даль- 
номерная система [7]. 

Возможно также применение бортового радиолокатора, позво¬ 
ляющего получить на ракете радиолокационное изображение мест¬ 
ности, над которой пролетает ракета. Сопоставление этого изобра¬ 
жения с заранее заготовленной радиолокационной картой той же 
местности позволяет определить отклонение ракеты от заданной 
программной траектории. 

Применение допплеровского измерителя путевой скорости и ра¬ 
диовысотомера рассмотрено в § 4.5. 
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Комбинированные системы автономного 

управления 

Для повышения точности автономных систем управления в ряде 
случаев применяют комбинацию двух или более различных систем. 

Примером комбинации нерадиотехнических систем автономного 
управления является астроинерциальная система. 

Инерциальная система определяет скорость полета с высокой 
точностью, в то время как точность измерения координат, вследствие 
ухода осей гироскопов, оказывается недостаточной. 

Астронавигационная система, наоборот, позволяет измерять 
координаты с высокой точностью, а точность измерения скорости, 
которая получается путем дифференцирования координат, оказы¬ 
вается низкой. 

Комбинированная астроинерциальная система позволяет из¬ 
мерять с высокой точностью как скорость, так и координаты лета¬ 
тельного аппарата. 

В инерциальных системах может применяться коррекция по¬ 
грешностей и с помощью различных радиотехнических средств. 
Такая комбинированная система называется радиоинерциальной. 

в. Структурная схема системы автономного управления 

В случае управления летательным аппаратом при помощи реак¬ 
тивных сил автономная система может состоять из двух независимо 
действующих систем, одна из которых управляет ориентацией, 
а другая — полетом. 

При управлении летательным аппаратом лишь с помощью аэро¬ 
динамических сил управление полетом осуществляется путем соот¬ 
ветствующего изменения ориентации ракеты относительно воздуш¬ 
ного потока. Поэтому для управления полетом ракеты здесь ис¬ 
пользуют соответствующие каналы системы ориентации. Структур¬ 
ная схема автономного управления ориентацией и полетом ракеты 
при помощи аэродинамических сил показана на рис. 4.3. Она со¬ 
стоит из программных устройств, автопилота, координатора и ди¬ 
намических звеньев ДЗ- 1, ДЗ-2 и ДЗ-З. Программные устройства 

вырабатывают напряжения и 31 и и з2 , задающие программу соответ¬ 
ственно для ориентации ракеты и для перемещения ее центра масс. 

Координатор измеряет параметры движения центра масс ракеты 
и выдает их в виде соответствующих напряжений. 

Автопилот состоит из усилителя-преобразователя, рулевой ма¬ 
шины (приводов рулей), чувствительных элементов параметров, 
ориентации корпуса ракеты и датчиков электромеханической обрат¬ 
ной связи (, ЭмОС ), вводящих в автопилот информацию об углах 
поворота рулей и их производных. 

В усилителе-преобразователе на основе информации, получен¬ 
ной от программных механизмов, координатора и датчиков поворо- 
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тов корпуса и рулей ракеты, вырабатываются команды управления, 
которые после соответствующего усиления подаются на приводы 
рулей. 

Для обеспечения требуемого качества управления в усилителе- 
преобразователе производятся в общем случае не только безынер¬ 
ционные линейные преобразования входных напряжений (сумми¬ 
рование, вычитание и усиление), но и инерционные преобразования 
(дифференцирование и интегрирование), а также нелинейная об¬ 
работка (например, ограничение по максимуму). 

Если значение параметра движения на выходе программного 
устройства сохраняется неизменным, то автономная система управ- ‘ 
ления работает в режиме стабилизации данного параметра, т. е. 
стремится сохранить его заданное значение при воздействии на 

ракету возмущающих сил Р ( і ), моментов М (I ) и прочих помех. 
Если параметры движения на выходе программного устройства 
являются заданными функциями времени, то автономная система 
работает в режиме программного управления. 


§ 4.2. ОСНОВНЫЕ ЭЛЕМЕНТЫ СИСТЕМЫ АВТОНОМНОГО 
УПРАВЛЕНИЯ 


а. Уравнения автопилота 


При управлении осесимметричными ракетами автопилот стре¬ 
мятся выполнить таким образом, чтобы каждый из его каналов 
управлял каким-либо одним видом движения с помощью одного 
рулевого органа, а перекрестные связи между каналами отсутство¬ 
вали. Такой автопилот имеет три независимых канала управления: 
по тангажу, по курсу и по крену. 

Уравнения автопилота являются нелинейными дифференциаль¬ 
ными уравнениями высокого порядка с переменными коэффициен¬ 
тами. Однако при анализе в первом приближении обычно полагают, 
что возмущения, действующие на ракету и автопилот, невелики, 
так что все элементы автопилота остаются линейными. 

При этом условии, пользуясь рис. 4.3, можно составить уравне¬ 
ние автопилота, пригодное для анализа любого его канала 

® = ^пр ( Р ) [Кі ( р ) 4" /С 2 ( р ) б 2 ], (4.3) 


где Кпр ( р ) — передаточная функция привода руля; Кі (р), Кг (р) — 
передаточные функции преобразования параметров е А и е 2 соответ¬ 
ственно в команды, подаваемые на рулевые машины (привод) *; 


п 


«31—2 (р) а ; . 


/= і 


И 8о — 


* Далее для простоты будем считать преобразование параметров и 
е 2 в команды безынерционным. Это позволяет передаточные функции Кі(р) 
и ^Сг(р) заменить коэффициентами Кі и /С 2 . 
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— параметры рассогласования контуров ориентации и управления 
полетом соответственно; и 3 1 — заданная программа ориентации ра¬ 
кеты; а у - — значение измеряемого параметра; /Счэ/ (р) — передаточ¬ 
ная функция /-го чувствительного элемента. 

Для составления уравнения автопилота в явной форме необ¬ 
ходимо знать передаточные функции привода рулей и чувствитель¬ 
ных элементов. Привод рулей является общим элементом контура 
ориентации и управления полетом. Остальные же элементы схемы 
автопилота определяются составом изменяемых параметров движе¬ 
ния ракеты, который, в свою очередь, зависит от принятого закона 
управления. 

6. Исполнительные устройства автопилота (привод 
рулей) 

Привод обеспечивает перемещение рулевых органов ракеты 
в соответствии с поступающими на его вход сигналами. Он должен 
обладать возможно большим быстродействием и обеспечивать пере¬ 



мещение руля в необходимых пределах. В ракетах используют элек¬ 
трические, гидравлические, газовые (на горячем газе) и пневматиче¬ 
ские рулевые машины. 

Для улучшения динамических свойств рулевого привода при¬ 
меняется обратная связь по углу отклонения руля б (жесткая обрат¬ 
ная связь) и по угловой скорости б (гибкая обратная связь) (рис. 4.4). 

Сигнал жесткой обратной связи снимается с потенциометриче¬ 
ского датчика угла поворота руля и выражается формулой 

«і = Кжс8. (4.4) 

Сигнал гибкой обратной связи образуется тахогенератором, при¬ 
водимым в действие приводом руля, и выражается формулой 

п 2 = Кг с 8. (4.5) 

Оба сигнала могут. подаваться на вход усилителя мощности при¬ 
вода, где суммируются с напряжением А«і с выхода функциональ¬ 
ного преобразователя. 
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Полагая суммирование идеальным, получаем 

и = А«і — /Сжсб— /Сгсб. (4.6) 

В этом случае передаточная функция привода запишется в виде 
(рис. 4.4). 

Кпр (Р) = т\ р* + 2^1 74 р + 1 = ’ (4 ' 7) 


где 




+К пр ^жс 


» 




_ а 2 

а о 4~ ^пр К ж с 




др 

а о + К пр 




0 >\ + -^пр К гс 

2 У ( а 0 + к пр К ж с “) 


9 


(4.8) 


а 0 = — коэффициент шарнирного момента, вызванного набе¬ 

гающим потоком воздуха; а ѵ а 2 — коэффициенты, характеризую¬ 
щие параметры рулевой машины; Кпр=К У сК Я вК Р —коэффициент 
усиления привода (рис. 4.4); Т — постоянная времени рулевой 
машины без обратных связей. 

Видно, что введение обратных связей по б и 6, не меняя струк¬ 
туры дифференциального уравнения привода, существенно изменяет 
его параметры Т±, и Кі- Особенно важным здесь является то, что 
при достаточно большом значении К жс зависимость параметров при¬ 
вода от шарнирного момента М ш (а 0 ) становится несущественной и 
их приближенно можно считать постоянными. Кроме того, из (4.8) 
следует, что Т і <[ Т, т. е. жесткая обратная связь увеличивает бы¬ 
стродействие привода. В ряде случаев приближенного анализа си¬ 
стем управления это позволяет считать его безынерционным по 
сравнению с другими элементами. 

Введение гибкой обратной связи увеличивает демпфирование 
привода Іі [см. (4.8) ]. Это позволяет в достаточно широких пределах 
изменять характер переходного процесса. В установившемся ре¬ 
жиме 


б = Кі А«!, 


(4.9) 


т. е. имеет место прямая пропорциональная зависимость между 
управляющим напряжением Диі и углом отклонения руля 6. 


в. Чувствительные элементы автопилота 

В автопилотах ракет в качестве чувствительных элементов обыч¬ 
но применяются свободные, дифференцирующие и интегрирующие 
гироскопы, датчики линейных ускорений (акселерометры) и изме¬ 
рители скоростного потока. 
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В отсутствие внешних моментов ось свободного гироскопа сохра¬ 
няет устойчивое положение в пространстве и поэтому может быть 
использована в качестве начала отсчета углов тангажа, курса и 
крена. Прибор обладает значительным быстродействием и в боль¬ 
шинстве случаев может считаться безынерционным. 

Эффект на выходе потенциометрического датчика свободного 
гироскопа равен 

Иф = Кф (ф 3 — Ф) = Кф Аф, (4.10) 

где ф 3 — заданное положение оси гироскопа в пространстве; 
ф — фактическое положение оси гироскопа; А ф — зафиксирован¬ 
ное прибором отклонение угла от заданного. 

Датчик угловых скоростей представляет собой гироскоп с двумя 
степенями свободы. Ось вращения ротора гироскопа устанавли¬ 
вается нормально к той оси ракеты, относительно которой измеряется 
ее угловая скорость. 

Передаточная функция датчика угловых скоростей может быть 
представлена колебательным звеном. 

= ’ (4.П) 

где Т и і — постоянная времени и относительное демпфирование; 

ф — измеряемая угловая скорость. 

Если угловая скорость ракеты невелика (а < 1 т 2 1/сек), 
то она измеряется практически без искажений и при приближен¬ 
ном анализе оказывается возможным пользоваться следующим 

уравнением датчика угловых скоростей: 

«Ф~/Сфф. (4.12) 

Датчик линейных ускорений (акселерометр) представляет собой 
груз на пружине с демпфером. Он устанавливается на ракете таким 
образом, чтобы ось чувствительности совпадала с направлением 
измеряемых перегрузок. Возникающие ускорения смещают груз, ко¬ 
торый, в свою очередь, передвигает связанный с ним движок потен¬ 
циометрического датчика. 

В результате на выходе акселерометра в установившемся ре¬ 
жиме получается напряжение. 

«ш — К 9 № Р 

или 

и п = §К т п = К п п, (4.13) 

где п = ѴУ р /§ — перегрузка. 

В системах управления акселерометры используются для изме¬ 
рения поперечных ускорений (перегрузок), а в сочетании с инте¬ 
граторами — для измерения скорости и пройденного пути. 
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§ 4.3. СТРУКТУРНЫЕ СХЕМЫ АВТОНОМНОГО УПРАВЛЕНИЯ 
ОРИЕНТАЦИЕЙ 

а. Программное управление углом тангажа 

Как уже отмечалось, в осесимметричных ракетах продольное 
и боковое движения описываются одинаковыми уравнениями, по¬ 
этому можно ограничиться рассмотрением движения ракеты в ка¬ 
кой-либо одной плоскости, например вертикальной. 

В общем случае продольное движение зависит от многих пере¬ 
менных, однако в качестве основной регулируемой переменной 
обычно выбирается угол тангажа ракеты &, 



Рис. 4.5 


Система программного управления углом тангажа в этом случае 
описывается следующими уравнениями: 

Ьв=К пр (р)К 1 [Ъ а —Къ(р)Ч (4.14) 

0=К%(р)6 в , (4.15) 

где ■О'з—заданная программа управления углом тангажа; /С» ( р ) — 
передаточная функция измерителя угла тангажа, например, сво- 

5 

бодного гироскопа; Къ —передаточная функция ракеты, опреде¬ 
ляемая формулой (3.48). 

Структурная схема автономного управления углом тангажа 
показана на рис. 4.5. Она может использоваться, например, для 
стабилизации горизонтального полета самолетов-снарядов и в авто¬ 
номных системах программного выведения ракет на баллистиче¬ 
скую траекторию. Командные (программные) сигналы можно по¬ 
давать либо на вход преобразователя & 3 (/), либо механически по- 
ворачивя рамку свободного гироскопа & 3 * (і) (рис. 4.5). 

6. Стабилизация ракеты по углу крена 

Стабилизация ракеты по углу и угловой скорости крена всегда 
желательна. В ракетах обычно применяется независимая система 
стабилизации крена. Структурная схема системы стабилизации 
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крена показана на рис. 4.6. Схема составлена на основании следую¬ 
щих уравнений: 


у = к] 9 (р) б. 


(4.16) 


— уравнение движения ракеты по крену; 

6 Э = Кпр (р) к г [Ѵз — К л (р) у — К‘ (р) ру] (4.17) 

— уравнение автопилота, полученное из общего соотношения 
(4.3), где принято = 0. 



Рмсі 4,6 


В уравнениях и на структурной схеме (рис. 4.6) приняты сле¬ 
дующие обозначения: 

сч 

К* (р) — передаточная функция ракеты по углу крена (3.48); 

Уз, у — программа по углу крена и значение угла крена, отра¬ 
ботанное системой стабилизации соответственно; 

Кпр(р), Кі (р). К- (р) — передаточные функции привода руля, 

свободного гироскопа и датчика угловой скорости крена соответ¬ 
ственно; 

Кі — коэффициент передачи преобразователя параметра рас¬ 
согласования 8і в команды на рули. 

Уравнения (4.16) и (4.17) образуют замкнутую систему, кото¬ 
рая описывает динамику звена автопило г-снаряд по крену. 

§ 4.4. СТРУКТУРНАЯ СХЕМА ЗВЕНА АВТОПИЛОТ-СНАРЯД 

Звено автопилот-снаряд, рассматриваемое как элемент контура 
управления полетом (рис. 4.3), устанавливает связь между рассогла¬ 
сованием е 2 ( і ) и нормальным ускорением ракеты И7 р (і). 

Эту связь при малых рассогласованиях можно определить сле¬ 
дующим линейным уравнением: 


Г р (0 = ТС..с(р)е 2 (0. (4.18) 

где Ка-с (р) — передаточная функция звена автопилот-снаряд. 

Для устойчивого и точного управления полетом ракеты система 
ориентации должна быть построена так, чтобы коэффициент пере- 


4 Зак. 2072 


81 



дачи звена автопилот-снаряд мало зависел от изменения высоты и 
скорости полета, а свободные колебания в системе быстро затухали, 
не приводя к значительным «выбросам» поперечного ускорения ра¬ 
кеты. 

Для улучшения качества управления в закон управления вво¬ 
дятся сигналы обратной связи. При управлении движением ракеты 
в вертикальной плоскости один из них пропорционален угловой 

скорости вращения продольной оси ракеты по тангажу 0, а дру¬ 
гой — ее поперечному ускорению или углу атаки а а . Величина & 
измеряется датчиком угловых скоростей с передаточной функцией 
Ка (р ), а Ц7 р — расположенным соответствующим образом датчи¬ 
ком линейных ускорений с передаточной функцией К т (р)- 



Пользуясь общим соотношением (4.3), нетрудно составить урав¬ 
нение автопилота, управляющего продольным движением ракеты; 

6 В = Кпр (Р) {Кг [0.-/С* (Р) рЪ - Кш (р) №р] + Кг Ч) ~ бэв . (4.19) 
Уравнения ракеты имеют вид 

№ р = КІ (р) <>,<> = КІ В (Р) 6 В . (4.20) 

Структурная схема звена автопилот-снаряд, составленная на осно¬ 
вании уравнений (4.19) и (4.20), приведена на рис. 4.7. В уравне¬ 
ниях и на структурной схеме введены следующие обозначения: 
бі — параметр рассогласования контура ориентации; 

&з — программа по углу тангажа (в случае неавтономного управ¬ 
ления, например при самонаведении или телеуправлении & 3 = 0); 

е 2 — параметр рассогласования в контуре управления полетом 
ракеты (при автономном управлении е 2 образуется в результате 
сопоставления текущего значения параметра движения центра масс 
с его программным значением (рис. 4.3); при самонаведении или 
телеуправлении е 2 = ы ВЫХ1 т. е. сигналу, получающемуся на выходе 
радиозвена); 
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8 ЭВ — эквивалентное отклонение руля, обусловленное действием 
на ракету возмущающих сил и моментов; 

Кі, Кг — коэффициенты передачи устройств преобразования 
параметров рассогласования еі и е 2 в команды на рули (устройства 
формирования команд). 

Уравнения (4.19) и (4.20) образуют замкнутую систему, описы¬ 
вающую динамику звена автопилот-снаряд. Для выяснения основ¬ 
ных особенностей этого звена далее для простоты будем полагать 
чувствительные элементы и привод руля безынерционными и ли¬ 
нейными, т. е. 

Кпр (Р) ы Кир, К г Кі, ( р ) ~ /С* * Кг К т (Р) = КІ (4.21 ) 


Кроме того, положим д 3 = 0. В результате несложных преобразова¬ 
ний соотношений (4.19) и (4.20) с учетом принятых допущений мож¬ 
но получить следующее выражение для передаточной функции звена 
автопилот-снаряд: 


/Са-С (р) 



с 2 


КъКпрК\ в (р) 


\+КІК пр 4 В ( р )+*1 К пр 


КІ°(р) 

КІ(р) 


(4.22) 


Подставляя сюда выражения для передаточных функций ра¬ 
кеты, определяемые (3.46) и (3.47) окончательно получим 


где 


Кг-с(р) 



а* ь К л р Кг У р 

Р 2 + 2 Іа-с Т’а-с Р+ 1 ' 



(4.23) 

(4.24) 


(4.25) 


Из этих соотношений следует, что звено автопилот-снаряд можно 
приближенно представить колебательным звеном с постоянной 
времени Т я . с и относительным демпфированием | а -с- Обратная связь 

по & и по ускорению Ц7 р изменяет динамические характеристики 
ракеты. В частности, при соответствующем выборе передаточных 

функций КІ и К*а> быстродействие звена автопилот-снаряд можно 

сделать значительно большим быстродействия ракеты, не охвачен¬ 
ной обратными связями. В ряде случаев приближенного анализа 

• ж 


4 * 
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систем управления высокоманевренными ракетами это обстоя¬ 
тельство дает основание считать звено автопилот-снаряд безынер¬ 
ционным в сравнении с остальными звеньями контура управления 

полетом. Из (4.25) также следует, что обратная связь по & позво¬ 
ляет в достаточно широких пределах менять относительное демп¬ 
фирование звена автопилот-снаряд, а следовательно, и характер 
установления поперечного ускорения И^ р . 



Рис. 4.8 

Таким образом, структурную схему звена «автопилот-снаряд» 
при управлении продольным движением ракеты можно представить 
в более простом виде (рис 4.8). 

§ 4.5. АВТОНОМНОЕ УПРАВЛЕНИЕ ПОЛЕТОМ 
а. Кинематические уравнения 

Автономное управление полетом рассмотрим на примере на¬ 
ведения крылатой ракеты по фиксированной траектории (рис. 4.2) *. 
В этом случае необходимо измерять параметры рассогласования 
А Я, Ах, А/, которые определяются уравнениями (4.1), а на участке 
горизонтального полета—уравнениями (4.2). При заданной про¬ 
грамме полета на ракете необходимо измерять текущие значения 
высоты полета Я (/), бокового сноса х ( і ) и пройденного пути / (і). 
Программное управление каждым из трех параметров обычно осу¬ 
ществляется независимо, поэтому автономная система состоит из 
систем управления высотой полета, коррекции бокового сноса и 
управления дальностью. Последняя определяет точку И (начала 
пикирования, рис. 4.2). 

При полете в спокойной атмосфере (без ветра) траектория кры¬ 
латой ракеты определяется величиной и направлением вектора 
воздушной скорости. Положение вектора скорости ракеты в измери¬ 
тельной системе рх ж , у Пі г н , оси которой совпадают по направлению 
с соответствующими осями земной системы ох 3 , у 3 , 2 3 , можно задать 
углом наклона траектории к горизонту Ѳ и углом поворота траек¬ 
тории Ч 1 *. 

Связь между параметрами траектории и регулируемыми вели¬ 
чинами (Я, х, /) устанавливается кинематическими уравнениями. 

* Автономное управление космическими аппаратами рассмотрено 
в 24-й гл. 
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Изменение высоты полета определяется вертикальной составляющей 
вектора скорости ракеты Ѵ в (рис. 4.2), т. е. 

рН = Ѵ в = Ѵ р зіп Ѳ, Р = -§- (4.26) 

На участке, ссютветствующем горизонтальному полету (СО), угол Ѳ 
остается малым, поэтому 

рН~ 1/рѲ, (4.27) 

отсюда передаточная функция кинематического звена запишется 
в виде 

Кк 3 (Р) = Ц . (4.28) 

Кинематическое уравнение при боковом движении ракеты в гори¬ 
зонтальной плоскости (рис. 4.2). 

рх = Ѵ р соз Ѳ зіп Т. (4.29) 

Полагая 0 и ? малыми, получаем 

рх ~ Ѵ р Ч'. (4.30) 

Уравнения (4.26) и (4.27) при заданной программе полета устанав¬ 
ливают характер изменения параметров рассогласования и позво¬ 
ляют составить структурную схему автономного управления поле¬ 
том. 


б. Автономное управление высотой полета 

При стабилизации ракеты по крену (у = 0) для изменения 
высоты полета достаточно управлять ее продольным движением. 
Поэтому здесь справедлива структурная схема звена автопилот- 



Высотомер Кинематическое 

звено 


Рис. 4.9 

снаряд, показанная на рис. 4.8. Пользуясь общей функциональной 
схемой (рис. 4.3) и учитывая кинематическое уравнение (4.27), 
нетрудно составить структурную схему автономного управления 
высотой полета (рис. 4.9). Высота полета Н определяется барометри¬ 
ческим измерителем или радиовысотомером. Барометрический изме- 
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ритель обеспечивает полет ракеты на высоте постоянного атмосфер¬ 
ного давления независимо от рельефа местности. Действие радио¬ 
высотомера основано на измерении времени А і распространения 
электромагнитных колебаний от ракеты до поверхности земли и 
обратно. Поэтому он измеряет истинную высоту полета над поверх¬ 
ностью земли. На рис. 4.9 К*н{р) — передаточная функция изме¬ 
рителя высоты. 


в. Автономное управление боковым сносом 
и дальностью полета 

Управление курсом V крылатой ракеты обычно обеспечивается 
боковой силой, образованной горизонтальной подъемной силой, 
которая возникает при кренах крылатой ракеты. Угол крена соз¬ 
дается элеронами, а руль поворота обеспечивает нулевое значение 
угла скольжения (а с = 0), который возникает при кренах. Такой 
разворот (при сс с = 0) называют координированным. Боковое дви¬ 
жение ракеты с плоской аэродинамической симметрией,'таким обра¬ 
зом, можно определить двумя уравнениями [3]: 

у== — р(Г т р+1) ( 4 ‘ 31 ) 

4> = -т6 1 ’’ 

где передаточная функция в первом уравнении совпадает с (3.48), 
а второе уравнение устанавливает связь между креном ракеты и ее 

углом рыскания ф; Ѵ г —горизонтальная составляющая скорости 
(рис. 4.2). 

Так как при координированном развороте а с = 0, угол рыска¬ 
ния ф совпадает с углом поворота траектории Т г . 

Для составления структурной схемы управления боковым сно¬ 
сом уравнения ракеты (4.31) необходимо дополнить уравнениями 
автопилота (4.3), параметра рассогласования (4.1), измерителя 
бокового сноса и кинематического звена (4.30): 


б э = К пр ( р ) [Кг Ч + Кг Д и х ], (4.3) 

Д^Х == «XI ^х' 0, (4.1) 

и х = К их (р)х, (4.32) 

х = ] уЧ. (4.30) 


Здесь — параметр рассогласования в контуре ориентации 
(рис. 4.3); Ки х (р) — передаточная функция измерителя бокового 
сноса (координатора). 
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Структурная схема автономного управления боковым сносом 
показана на рис. 4.10. Для определения бокового отклонения при¬ 
меняются как автономные, так и неавтономные измерители. Основ¬ 
ные способы автономного измерения были перечислены в § 4.1. 
Здесь мы остановимся на более подробном рассмотрении лишь 



Координатор 
(Измеритель 
бокового сноса) 


Рис. 4.10 


автономного радиотехнического измерителя, основанного на ис¬ 
пользовании эффекта Допплера* 

При горизонтальном полете крылатой ракеты с учетом ветра ее 
траектория определяется путевой скоростью Ѵ п > которая отличается 
от воздуш ной скорости ракеты Ѵр на скорость ветра Ѵвет (рис. 4.11). 



Рис. 4.11 


Если ось рг и совпадает по направлению с осью ог 3 (рис. 4.2), 


то боковой снос ракеты равен 

і 

Ах = | Vпх ( і ) 
0 



йі, 

(4.33) 

где 



V пх ^ 1^п$ІГі((Х сн 

+ 4) 

(4.34) 

— проекция путевой скорости на ось 

РХ и. 

- 


87 


Аналогичным образом можно найти и оставшуюся до точки пики 
рования дальность 


М = [ т -\Ѵпг (О Л, 

О 


(4.35) 


где 

У иг = Ѵп СО$ (а сн + 4*). (4.36) 


Таким образом, при заданном направлении полета Т для опре¬ 
деления Ах и АІ необходимо на борту ракеты иметь информацию 



Рис. 4.12 


о путевой скорости Ѵ„ и угле сноса а сн . Это можно сделать с помощью 
допплеровского измерителя путевой скорости и угла сноса (ДИСС). 
Различные способы технической реализации ДИСС и оценка точ¬ 
ности их работы приведены в [31]. Поэтому здесь для примера рас¬ 
смотрен один из возможных вариантов построения ДИСС (рис. 4.12). 
ДИСС содержит антенную систему, стабилизированную в гори¬ 
зонтальной плоскости, передатчик, приемник, измеритель частоты 
Допплера и вычислители угла сноса и путевой скорости. Антенная 
система формирует четыре симметричные относительно вертикали Ор 
диаграммы, наклоненные к ней под углом р. Частота сигналов, 
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принимаемых антеннами с такими диаграммами направленности, 
отличается от частоты сигналов, излучаемых передатчиками, на ве¬ 
личины допплеровских сдвигов Р да, Рдб , Рдв, Рдг, которые зависят 
от путевой скорости ракеты и определяются соотношениями [31]: 


РдА = 
Рдб = 
Рдв = 
Рдг = 


2Ѵ 


П 


X 


5Іп [х соз [(о + (а сн — 
зіп [х соз [(о — (а сн — 




21 / 


п 


X 

2Ѵ 


п 


зіп р. соз [(0 + (а сн — а ПЛ )], 
зіп р, соз [а> — (а сн — а ПЛ )], 


(4.37) 


где X — длина волны; а пл — угол поворота стабилизированной 
платформы с антенной системой относительно продольной оси ра¬ 
кеты. Остальные обозначения ясны из рис. 4.12. 

Излучение и прием обычно осуществляется двумя элементами 
антенны по двум диагонально расположенным направлениям АВ 
или БГ. После детектирования принятых сигналов выделяются 
напряжения со следующими разностными частотами: 


4Ѵ 


Рдав = —=г- зіп р. соз [со + (а сн — а пл )], 


4Ѵ 


рдвг = -г 5 ЗІП р, соз [со — (а сн — а пл )]. 


(4.38) 


С выхода измерителя этих допплеровских частот сигнал подается 
в сравнивающее устройство, которое вырабатывает напряжение 

«су = КѴ п зіп (а сн — а пл ), (4.39) 

где К — коэффициент передачи устройства. 

Это напряжение является сигналом ошибки в следящей системе, 
поворачивающей платформу. Очевидно, что платформа будет по¬ 
ворачиваться до тех пор, пока а пл = а сн . Таким образом, угол пово¬ 
рота платформы относительно продольной оси определяет угол 
сноса. 

Величину вектора путевой скорости можно найти из (4.38) в мо¬ 
мент, когда сс пл = а сн . т. е. 


V 


п — 


^ДАВ 
4 5ІП[Л.С08 (О 


(4.40) 


Информация оУ п и а сн далее используется для управления боко¬ 
вым сносом. 


4В. Зак. 2072 
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Контрольные вопросы 


1. Перечислите основные области применения автономных систем. Ка¬ 
кой признак кладется в основу классификации автономных систем? 

2. Дайте краткую характеристику гироскопических, инерциальных ра¬ 
диотехнических и комбинированных систем автономного управления. 

3. Укажите назначение основных элементов общей структурной схемы 
автономного управления, показанной на рис. 4.3. 

4. Составьте структурную схему автопилота по его уравнению (4.3) 

5. Перечислите виды привода рулевых органов ракеты. Для какой 
цели применяется жесткая и гибкая обратная связь в приводе рулевых 
органов? 

6. Назовите чувствительные элементы, применяемые в автономных си¬ 
стемах управления полетом. Дайте характеристику их передаточных 
функций. 

7. Составьте структурную схему стабилизации ракеты по углу крена. 

Для какой цели применяется обратная связь по у? 

8. Составьте структурную схему программного управления ракетой по 
углу тангажа. Как будет изменяться &(/) на выходе, если & 3 (/) = 0, или из¬ 
меняется скачком на величину & 3 и далее остается постоянным? 

9. Для какой цели применяются обратные связи по № р и & в схеме на 
рис. 4.7? Составьте аналогичную структурную схему звена «автопилот-снаряд» 

для случая, когда применяется обратная связь по & и а а . 

Литература [3, 7, 8, 9, 10, 30, 31, 32]. 
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КИНЕМАТИЧЕСКИЕ МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ СНАРЯДОВ 

НА ПРОИЗВОЛЬНО ДВИЖУЩИЕСЯ ЦЕЛИ 

§ 5.1. ОБЩИЕ СООТНОШЕНИЯ 

Если КП и цель неподвижны (или движутся по траекториям, 
форма которых точно известна еще до пуска снаряда и не изменяется 
в процессе наведения), то снаряд должен наводиться по фиксирован¬ 
ной траектории, вид которой определен 
еще до пуска снаряда (ракеты). Один из 
примеров наведения ракеты по фиксирован¬ 
ной траектории был рассмотрен в гл. 4 (на¬ 
ведение крылатой ракеты «земля—земля»). 

Другой пример (наведение баллистической 
ракеты) рассматривается далее, в гл. 23. 

В данной главе мы рассмотрим методы, 
обеспечивающие наведение снаряда на цель 
в тех случаях, когда цель или КП (или 
цель и КП) движутся по траекториям, фор¬ 
ма которых заранее (до пуска снаряда) не¬ 
известна и, кроме того, может изменяться 
в процессе наведения. 

В этих случаях наведение по фиксиро¬ 
ванным траекториям невозможно и приме¬ 
няются другие методы наведения. Основ¬ 
ными из них являются: 1) прямой метод; 2) 
метод погони; 3) метод параллельного сближения; 4) метод пропор¬ 
ционального наведения; 5) метод накрытия цели. 

Для характеристики этих методов обратимся к рис. 5.1. На этом 

рисунке изображены расположение ракеты Р, цели Ц и командного 

пункта О в произвольный момент времени и применены следующие 

* * 

обозначения. Цель имеет скорость К ц , а ракета Ѵ р ; г ц — радиус-век¬ 
тор цели относительно КП; г р — радиус-вектор ракеты относитель¬ 
но КП; г — радиус-вектор цели относительно ракеты (линия цели); 
2 Р — продольная ось ракеты; р— угол упреждения. 

Прямым называется такой метод наведения, при котором про¬ 
дольная ось ракеты (г р ) в каждый момент времени направлена на 
цель. 



в* 
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Методом погони называется метод, при котором в каждый момент 

времени вектор скорости ракеты Ѵ р направлен на цель*, т. е. угол 
упреждения равен нулю 

Р = 0. (5.1) 

Методом параллельного сближения (методом последовательных 
упреждений) называется метод, при котором вектор скорости ра¬ 
кеты Ѵ р в каждый момент времени направлен в упрежденную точку, 
соответствующую этому моменту времени. При этом упрежденной 
называется такая точка А (рис. 5.2), в которой ракета встретилась 

бы с целью, если векторы скорости цели и 
ракеты в дальнейшем оставались неизменны¬ 
ми. Пусть цель летит по произвольной траек¬ 
тории Ці, Ц 2 Ц 3 и в момент і находится в точ-. 
ке Д 2 , а ракета в этот момент находится в точ¬ 
ке Р 2 (рис. 5.2). Тогда в соответствии с рис. 
5.2 упрежденная точка А, соответствующая 
моменту і, найдется из условия 

Л*! = Д*„ (5.2) 

Д/ _ ^2 ^ ГГ А* _ Р$А 



где 


и 


Л4 = 


V. 


соответ- 


ц ' Р 

ственно время полета цели и ракеты до точки 
встречи. 

Следовательно, условие идеального уп¬ 
реждения имеет вид 

Ц 2 А Р 2 А 


V. 


V. 


(5.3) 


ц ' р 

Но из рис. 5.2 следует, что 
АВ = Ц 2 А 5Іп а = Р 2 А $іп р о 


(где АВ — перпендикуляр из точки А на линию цели г). Поэтому 
условие идеального упреждения принимает вид 




5Іп а. 


(5.4) 


Угол Р 0 называется углом идеального упреждения.. Следовательно, 
при наведении по методу ПС (параллельного сближения) в любой 
момент должно выполняться условие 


Р = Ро 


(5.5) 


* При наличии ветра следует различать истинную скорость ракеты Ѵ р 

и^ее воздушную скорость Ѵр (т. е. скорость ракеты относительно воздушного 
потока, которая может быть измерена флюгером, установленным на ракете). 

Если на цель направляется не истинная скорость У р , а воздушная ско¬ 
рость Ѵ р , то соответствующий метод наведения называют флюгерным. 
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Если цель летит по криволинейной траектории, то угол а непрерыв¬ 
но изменяется и требуемый угол упреждения р о также непрерывно 
изменяется в соответствии с соотношением (5.4). Поэтому данный 
метод иногда называется методом последовательных (непрерывных) 
упреждений. Как будет доказано ниже, при наведении по этому 

методу линия цели г перемещается в пространстве поступательно 
(не поворачивается), т. е. остается параллельной исходному на¬ 
правлению. Поэтому этот метод часто называют также методом па¬ 
раллельного сближения. В дальнейшем мы будем применять именно 
этот термин как более распространенный. 

Итак, при наведении по методу параллельного сближения линия 

цели г перемещается поступательно, а вектор скорости ракеты Ѵ р 
в каждый момент времени направлен в упрежденную точку, т. е. 
выполняется условие (5.5). 

Методом накрытия цели называется такой метод наведения, 
при котором в каждый момент времени ракета находится на прямой 
«КП — цель»; следовательно, при методе накрытия цели должно 
выполняться условие 


'ф = О, 


(5.6) 


где ф — угол между векторами г п и г р . 

Методом пропорционального наведения называется такой метод, 
при котором в каждый момент времени выполняется условие 

Юр = т г , 

где (о р и (о г — соответственно угловые скорости векторов Ѵр и г 
в фиксированной (невращающейся) системе координат; с — кон¬ 
станта, называемая навигационной постоянной. 

Следовательно, при пропорциональном наведении угловая ско¬ 
рость вращения вектора скорости ракеты пропорциональна угловой 

скорости вращения линии цели г. 

Прямой метод наведения, как показывает анализ, дает удовлет¬ 
ворительные результаты лишь при наведении на неподвижные цели, 
причем даже и в этом случае он может дать недопустимо большие 
ошибки, если не усложнить специальным образом закона управле¬ 
ния, т. е. если не отказаться, по существу, от требования точного 
направления продольной оси ракеты на цель (см. например, [1]). 
Поэтому далее этот метод нами не рассматривается. 

При кинематическом анализе далее для простоты полагается» 
что траектории ракеты и цели являются плоскими кривыми, рас* 
положенными в одной плоскости. 


93 



§ 5.2. НАВЕДЕНИЕ ПО МЕТОДУ ПОГОНИ 


Аналитические выражения для формы траектории ракеты при 
наведении по методу погони на произвольно движущуюся цель 
сложны и громоздки, графическое же построение траектории не 
представляет никаких затруднений. Метод графического построе¬ 
ния приведен на рис. 5.3. -При построении заданными являются 
траектория цели Ц 0 Ц к , отношение скоростей цели и ракеты 

| я точки расположения цели и 

ракеты в момент начала наведения (точ¬ 
ки Ц 0 и Р 0 соответственно). 

Для построения траектории ракеты 
разбиваем траекторию цели на ряд ма¬ 
лых участков Ц 0 Ц ь Ці Ц 2 , Цг Ц з и 
т. д. Так как участок Ц 0 Ці мал, то мож¬ 
но считать, что во время движения цели 
по этому участку — / 0 ) ракета дви¬ 
жется по направлению Р 0 Ц 0 (так как 

скорость Ѵ р направлена на цель) и про¬ 
ходит путь 

о о _ ДоДі Т/ _ До Ді 

о 1 — ѵ р — ? ■ 

Поэтому, откладывая отрезок Р 0 Р і, на¬ 
ходим точку Р іг в которой ракета ока¬ 
жется в момент іі (на рис. 5.3 принято | = 0,5). Так как 



вектор Ѵ р в каждый момент времени должен быть направлен на 
цель, то в момент іі он будет направлен по прямой Р 4 Ці. Поэтому, 

когда цель пройдет путь Ці Ц 2 , ракета пройдет путь Р 4 Р 2 = —Д 2 . 

Откладывая этот отрезок на направления РіЦі, находим точку Р 2 , 
в которой ракета окажется в момент / 2 . Продолжая аналогичные 
построения, находим, что траектория ракеты проходит через точки 
Р 0 . Рь Рг, Р з, Р 4 и т. д. 

Чем меньше выбраны отрезки Ц 0 Ц и Ці Ц 2 , Д 2 Ц з и т. д., тем 
точнее будет построение. По мере приближения к точке встречи 
целесообразно уменьшать величину отрезков. 

Если скорости Уд и Ѵр изменяются во времени, то при построении 
отношение скоростей также должно быть задано как функция вре¬ 
мени | (і) и определение отрезков Р 0 Р 1( РіР 2 , Р 2 Рз и т. д. нужно 
производить соответственно для значений | (/ 0 ), ^ (іі), | (і 2 ) 
и т. д. 

Кривизна кривой погони может быть выражена аналитически 
сравнительно просто при прямолинейном и равномерном движении 
цели. 
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Здесь характерны следующие два случая: 
первый случай ^ = т/ <-4- (медленные цели); 

второй случай | > -у (быстрые цели). 

В первом случае < у) кривизна траектории к растет по мере 

приближения ракеты к точке встречи и в точке встречи стремится 
к бесконечности. Это означает, что радиус кривизны р = в точке 



встречи стремится к нулю (рис. 5.4, а). Следовательно, при і 
получается 

&макс = ОО* (5.7) 

Во втором случае ^ > у) П Р И стрельбе навстречу |а < ^ ра¬ 
кета в конце траектории всегда атакует цель в хвост (рис. 5.4, б). 
В этом случае при сближении ракеты с целью кривизна траектории 
сначала возрастает, достигает в некоторой точке В максимума 
(при х — х мин ), а затем снова убывает (рис. 5.4, б). Поперечное 
ускорение, которое должна развивать ракета для следования по 
кривой погони, равно 

№ р = ѴІ к. (5.8) 

При % < і получается к макс = оо и 11^ рм = <х>. Так как ракета 

не может развивать такого ускорения, то она «сойдет», с идеальной 
кривой погони и пролетит мимо цели. 

При % > к ривизна не достигает бесконечности, но требуемые 

ускорения так же могут быть настолько велики, что ракета не сможет 
двигаться до конца по кривой погони. 
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Из приведенных соотношений следует, что из-за большой кри¬ 
визны кривой погони ракета будет «сходить» с этой кривой в той 

точке М, в которой радиус кривизны р = 4 делается меньше мини¬ 


мально допустимого радиуса кривизны ракеты р 0 


ѵ 

_ _ч> 
№ 



рМ 


(рис. 5.5). 


Полагая, что после схода с кри¬ 
вой погони ракета будет продол¬ 
жать двигаться с минимально воз¬ 
можным радиусом кривизны, т. е. 
по окружности МЫ радиуса р 0 , 
можно вычислить промах — ошиб¬ 
ку пролета ракеты мимо цели. 
Этот промах оказывается равным 
(при г 0 > р 0 ) 


к = 


$ 2 Ро 


51П ССо 


(5.9) 


где «о — значение угла а в мо¬ 
мент схода ракеты с кривой погони. 

При 1- 0,1 получается ссо да 

да а 0 и 

, І 2 Ро 


к 


$іпа 0 . (5.10) 


Из формулы (5.9) следует, что максимальный промах равен 

к — ^ 2 Р° /г; 1 п 

^макс — 9 • А1 ; 


V. 


Так как ^ и р 0 = 

ѵ р 

записать в следующем виде 


V 2 

р 


Г 


р М 


, то формулу (5.11) можно 


к макс — 


V: 


т 


р м 


Эта формула дает: 

при Ѵ ц = 300 м/сек и Ѵ^ ры = Ю§ 

к макс — 450 м\ 

при Ѵ'ц = 30 м/сек и № рм = Ю# 


(5.12) 


(5.13) 


к 


макс 


4,5 м. 


Из этих примеров видно, что при наведении на быстро движу¬ 
щиеся цели метод погони дает недопустимо большие ошибки наве¬ 
дения. 
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Приведенные выше соотношения относятся к случаю прямоли¬ 
нейного и равномерного движения цели. Так как даже в этом случае 
кривизна траектории ракеты доходит до бесконечности, то и с уче¬ 
том маневров цели максимальное значение кривизны кривой погони 
может быть бесконечно большим. 


§ 5.3. НАВЕДЕНИЕ ПО МЕТОДУ ПАРАЛЛЕЛЬНОГО СБЛИЖЕНИЯ 

Выше указывалось, что при наведении по методу ПС (методу 
параллельного сближения) в каждый момент времени должно вы¬ 
полняться следующее соотношение 
идеального упреждения: 

зіп ро = | зіп а. (5.14) 

Это соотношение можно записать 
также в виде 

Ѵ р зіп Ро — Ѵ ц 5Іпа = 0. (5.15) 

Выясним, при каких условиях 
имеет место соотношение (5.15). 

Для этого рассмотрим общий слу¬ 
чай полета ракеты на цель. Этот 
случай изображен на рис. 5.6. Цель 
движется по кривой Ц 0 Ц к , а раке¬ 
та — по кривой РоР к . В произ¬ 
вольный момент времени і цель 
находится в точке Ц и а ракета — в точке Рі. За бесконечно малое 
время йі цель перемещается из точки Ці в точку Д 2 . а ракета — из 
точки Рі в точку Р 2 * 

Следовательно, 

Ц 1 Ц 2 = У ц (И, Р 1 Р 2 =Ѵ р Ш. 

При этом угол, составляемый вектором г (направлением «ракета — 
цель») с некоторой осью г фиксированной системы координат, из¬ 
меняется от ф до ф + ейр. 

Из рис. 5.6 получаются следующие соотношения, справедливые 
с точностью до бесконечно малых величин высших порядков ма¬ 
лости 

ЕР 2 = ЕВ + ВР 2 = ВЦ 2 + йР 2 , (5.16) 

где 

ЕР 2 = Р 1 Р 2 зіп р = Ѵ р йі зіп Р; 

ВЦ 2 — Ц г Ц 2 зіп а = Ѵ ц сП зіп а; 

ПР 2 = гй ф. 



Рис. 5.6 
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Поэтому соотношение (5.16) принимает вид 

Ѵ р йі $іп р = Ѵц йі 8Іп а + гсІ<р 


или 


Ѵ р 8Іп р — Ѵ ц 8Іп а = г 


<и • 


(5.17) 


Соотношение (5.17) было выведено в предположении произвольной 
(в пределах плоского случая) формы траектории ракеты и, следова¬ 
тельно, произвольного значения угла упреждения р. При наведении 

же по методу ПС должно выполняться ус- 
Ц* ловие (5.15). 

\і; 0 „ Поэтому из формул (5.15) и (5.16) по- 

_ ф — Чрр* лучается следующее условие движения ра- 

\ \ \ рр 3 кеты по идеальной траектории ПС: 

Г о \ \ \ / , 

\ \ ж=° (5Л8) 

\ \ М* 


г 

^3 


или 


ф - сопі. 


\ I ( І д Условие (5.18) означает, что вектор г дол- 

\ I жен сохранять в пространстве постоянное 

][ направление, т. е. перемещаться парал- 

0 лельно самому себе. Следовательно, при 

Рис. 5.7 движении ракеты по идеальной траекто¬ 

рии, соответствующей методу ПС, направ¬ 
ление «ракета — цель» перемещается чисто поступательно, т. е. 
параллельно самому себе. Этот метод поэтому и называют методом 
параллельного сближения. 

Из этой особенности метода ПС вытекает следующий простой 
способ графического построения траектории ракеты (рис. 5.7). 

Пусть заданы траектория цели Ц 0 Ц к и отношение скоростей | (() 
и известно, что в момент і = і й цель и ракета находились в точках 
Ц 0 и Р 0 соответственно. Тогда для построения траектории ракеты, 
соответствующей идеальному наведению по методу ПС, поступаем 
следующим образом. 

1. Разбиваем траекторию Ц й Ц к на ряд малых участков Ц 0 Ці, 
ЦіЦ 2 и т. д. и проводим из точек Ц 0 , Ц и Ц 2 и т. д. пря¬ 
мые, параллельные направлению г 0 . 

2. Вычисляем соответствующие участки траектории ракеты 


Рис. 5.7 


РоРх = 


”° Чі 5 (4) 


Р Р — 

г I г 2 — 


ЦіЦ* 

5&) 


и т. д. 
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3. При помощи циркуля с раствором, равным отрезку Р 0 Р Ь 
засекаем из точки Р 0 , как из центра, дугу на прямой, проходящей 
через точку Ці. Пересечение дуги с этой прямой дает точку Р ь 
в которой ракета окажется в момент іі. 

4. Проведя далее засечку из точки радиусом РіРъ находим 
точку Р г , в которой ракета окажется в момент і г , и т. д. 

5. Проводя через найденные точки Р 0 , Р ь Р 2 , ... плавную кри¬ 
вую, находим тем самым искомую траекторию ракеты. 

Чем меньше взяты участки на траектории цели, тем точнее по¬ 
строение. Для более точного нахождения точки встречи интервал 
между соседними точками на траектории цели следует уменьшать 
по мере приближения к точке встречи. 

При прямолинейном движении цели и постоянстве отношения 

скоростей ^ угол упреждения р постоянен и траектория ракеты 
получается прямолинейной. 

При маневрах цели траектория ракеты искривляется, и для 
следования по этой траектории ракета должна развивать некоторое 
поперечное ускорение \У Р . Можно показать, что это ускорение опре¬ 
деляется следующей формулой: 



№ цп СОЗ а + ЗІП а 

У 1 — $ІП 2 а 


(5.19) 


где| = ^5 и №ц К — поперечное и касательное ускорения 
цели. 

Ускорение \Ѵ Р получается максимальным при 

УР 1 

а = 1§ а кр = (і:г р) " ’ (5.20) 

при этом 

Г ш 2 

^ Р м = |/ ■ (5.21) 

Так как в большинстве случаев | < -і- и № цк -4-№ цп , то в пер¬ 
вом приближении можно полагать 


Гр„»Г цп 


(5.22) 


(при №ц П < 5§ получается № рм < 5§), т. е. поперечные ускорения, 
требуемые от ракеты для движения по идеальной траектории ПС, 
не превышают ускорения цели. Поэтому не представляет больших 
затруднений создать ракету, которая могла бы следовать по любой 
возможной траектории ПС. 
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Приведенные данные показывают, что с точки зрения формы 
траектории наведение по методу ПС дает большие преимущества по 
сравнению с наведением по методу погони. 

Выясним теперь связь между ошибкой упреждения Ар, возни- 

О о СІФ 

кающей при наведении по методу ПС, и угловой скоростью ^ ли- 

нии цели. При идеальном наведении по методу ПС в каждый момент 
времени должно выполняться условие идеального упреждения 
(5.15). 

Если ракета по каким-либо причинам летит не точно по траек¬ 
тории ПС, то существует ошибка упреждения 

ЛР = Р — Ро. (5.23) 

Так как при любом законе движения ракеты угол Р удовлетворяет 
соотношению (5.17), то из (5.15) и (5.17) имеем 

5іп р — зіп ро =-- -^г . (5.24) 

НО 

5ІП Р — 8ІП Ро = 2 ЗІП СОЗ = 2 ЗІП ^ соз (р 0 + . 


Так как ошибка Лр должна быть мала, то с большой точностью мож 
но полагать зіпр — зіп р о = Ар соз Р 0 и (5.24) принимает вид 


Ар 


г йу 

СОЗ Ро М 


(5.25) 


V 


Если \ = -гД < 0,5, то зіп Ро < 0,5 и соз р 0 > 0,87, поэтому при 


|<0,5 получается 


Ар ~ 


Г СІф 


Ѵ р йі • 


(5.25') 


Из формул (5.25) и (5.25') видно, что при наведении по методу ПС 

ошибка упреждения Ар пропорциональна угловой скорости 

линии цели (в фиксированной, т. е. невращающейся системе ко¬ 
ординат). Отсюда следует, что при наведении по методу ПС угловая 

скорость линии цели (в фиксированной системе координат) 

может служить мерой отклонения ракеты от правильного полета- 
на цель, т. е. играть роль параметра рассогласования 


е = 


ЧТ’ 


измеряемого радиозвеном. 
100 


(5.26) 



§ 5.4. МЕТОД ПРОПОРЦИОНАЛЬНОГО НАВЕДЕНИЯ 


Пусть в произвольный момент времени цель и ракета находятся 

-—У —> 

соответственно в точках ДиРи имеют скорости Ѵ ц и Ѵ р (рис. 5.8). 

При этом линия цели г и вектор Ѵ р образуют с фиксированным в про¬ 
странстве направлением N некоторые углы <р и г] соответственно 

—У —У 

(на рис. 5.8 принято для простоты, что векторы и Ѵр и направ¬ 
ление N расположены в одной пло¬ 
скости). 

Методом пропорционального наведе¬ 
ния называется такой метод, при ко¬ 
тором в любой момент времени выпол¬ 
няется условие 


йч\ 

йі 


= С 


й (р 
йі 


(5.27) 


где с — навигационная постоянная, т. е. 
угловая скорость вращения вектора ско¬ 
рости ракеты Ѵ р , пропорциональна уг¬ 
ловой скорости вращения линии цели г. 

Так как поперечное ускорение ракеты \Ѵ Р связано е угловой 

скоростью соотношением 



ТѴп = Ѵп — 
р р йі ’ 

то условие (5.27) можно записать также в следующем виде 

\ѵ п = сѴп — 
р р йі ’ 


(5.28) 


(5.29) 


Отсюда следует, что при методе пропорционального наведения по¬ 
перечное ускорение ракеты должно быть пропорционально угловой 

скорости линии цели ^ и скорости ракеты Ѵ р . 

Докажем, что рассмотренные выше методы погони и ПС являют¬ 
ся предельными частными случаями метода пропорционального на¬ 
ведения, получающимися при с = 1 и с — оо соответственно. 
Из (5.29) имеем 


_ 1Р р 

йі ~ Ж р 


(5.30) 


Из этого соотношения следует, что при с = оо должно быть 


й(р 

йі 



(5.31) 
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(так как скорость Ѵ р не равна нулю, а ускорение И7 Р не может быть 
бесконечно большим). 

Но условие (5.31) совпадает с приведенным выше условием (5.18) 
движения ракеты по идеальной траектории ПС. Следовательно, 
при с = оо метод пропорционального наведения совпадает с ме¬ 
тодом параллельного сближения. 

Для рассмотрения случая с = 1 учтем, что в соответствии 
с рис. 5.8 

г] = ф + р (5.32) 

и условие (5.27) может быть записано в следующем виде 

чіг- < 5 - 33 > 

Отсюда следует, что при с = 1 должно быть 

§-0, (5.34) 

так как при с = 1 угловая скорость не может быть беско¬ 
нечно большой. (Действительно, из (5.30) следует, что при с= 1 

сІц> Ц7 

получается -щ- = -у- и в силу конечности ускорения ѴР р и отли¬ 
чия от нуля скорости Ѵ р величина не может быть бесконеч¬ 
но большой.) 

Условие (5.34) можно записать также в следующем виде 

р = СОПЗІ = рвач. (5.35) 

где Рвач — начальное значение угла упреждения, имеющее место 
в момент начала самонаведения. 

Поэтому если выбрать 

рнач = о (5.36) 

(т. е. обеспечить, чтобы в момент начала самонаведения угол упреж¬ 
дения был равным нулю), то условие (5.34) приводится к виду 

Р - 0, (5.37) 

т. е. совпадает с условием наведения ракеты по методу погони. 

Таким образом, при с — Іи выполнении условия (5.36) метод 
пропорционального наведения совпадает с методом погони. 

Таким образом доказано, что метод пропорционального наведе¬ 
ния при с = 1, Рвач = 0 совпадает с методом погони, а при с — оо 
— с методом параллельного сближения. 

Как отмечалось ранее, при методе погони кинематическая траек¬ 
тория ракеты получается весьма криволинейной, а при методе ПС 
кривизна траектории получается минимально возможной. Поэтому 
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кривизна кинематической траектории ракеты существенно зависит 
от величины навигационной постоянной и получается минимальной 
при с = оо. 

Однако такое значение навигационной постоянной практически 
осуществить невозможно. Действительно, из (5.29) следует, что для 
осуществления пропорционального наведения необходимо измерять 


С іу 


угловую скорость вращения цели в фиксированной системе ко¬ 


ординат (например, в земной или в гироскопической системе ко¬ 
ординат) и вырабатывать поперечное ускорение № р , пропорцио¬ 
нальное этой угловой скорости. 

Если навигационная постоянная с велика, то, как следует из 

(5.29), даже при наличии весьма малой измеряемой величины $ 


должно вырабатываться весьма большое поперечное ускорение ра¬ 
кеты. Это означает, что коэффициент передачи системы управления 

от входа радиозвена (измеряющего величину до выхода звена 

автопилот-снаряд (вырабатывающего поперечное ускорение Ц7 р ) 
должен быть весьма велик, а при с = оо он должен быть беско¬ 
нечно большим, что, конечно, неосуществимо. Отсюда следует, 
что практически невозможно осуществить не только бесконечно 
большое, но и даже весьма большое значение навигационной по¬ 
стоянной с. 

Кроме того, вывод о том, что форма траектории ракеты получает¬ 
ся наиболее прямолинейной при с — оо , был получен не при ре¬ 
альном, а при кинематическом анализе, т. е. без учета влияния пе¬ 
реходных процессов, возникающих в системе управления, и в пред¬ 
положении, что в момент начала самонаведения условие (5.29) 
уже выполняется. Более детальный анализ [132] процесса наве¬ 
дения показывает, что при реальном осуществлении метода пропор¬ 
ционального наведения наилучшие результаты получаются не при 
с — оо, а при 


с 



6 . 


(5.38) 


При этом форма траектории оказывается уже достаточно близкой 
к идеальной кинематической траектории, имеющей место при 

С = оо . 

При невозмущенном режиме полета ракеты (в. условиях, когда 
требуемое от ракеты поперечное ускорение № р (і) тождественно 
равно нулю) кинематическая траектория при пропорциональном 
наведении получается точно такой же (прямолинейной), как и при 
- методе ПС, даже если с = 4 ч-6. В общем случае имеет место воз¬ 
мущенный режим полета (из-за маневров цели, непостоянства от¬ 
ношения скоростей и наличия начальной ошибки упреждения А р на ч)> 
и кинематические траектории при методах пропорционального на¬ 
ведения и параллельного сближения оказываются различными. 


1СВ 



Однако, как отмечалось ранее, при с«4т6 это различие оказы¬ 
вается сравнительно небольшим. Поэтому при приближенных рас¬ 
четах полагают, что форма кинематической траектории при методе 
пропорционального наведения (при с»4—6) получается такой же, 
как при методе ПС (методе параллельного сближения). 

Так как в силу сказанного ранее метод параллельного сближе¬ 
ния, строго говоря, неосуществим, то метод пропорционального на¬ 
ведения можно рассматривать при с»4-^6 как приближенную прак¬ 
тическую реализацию метода параллельного сближения. Истори¬ 
чески метод пропорционального наведения и возник вслед за ме¬ 
тодом ПС вследствие стремления сохранить основное преимущество 
метода ПС (хорошую форму траектории) и в то же время обеспечить 
его практическую реализуемость. 


§ 5.5. МЕТОД НАКРЫТИЯ ЦЕЛИ 


При наведении по методу накрытия цели ракета в любой момент 
времени находится на направлении радиуса-вектора цели относи¬ 
тельно КП. Эта особенность данного мето¬ 
да позволяет применять простой способ 
графического построения траектории раке¬ 
ты (рис. 5.9). При построении в общем 
случае должны быть предварительно зада¬ 
ны траектория цели Ц 0 Ц к , траектория КП 
(О 0 О к ) и отношения скоростей 



т = 


М*> 

МО 


и 


5 «)-М> 
МО 


Рис. 5.9 

дим соответствующие 


(здесь Ѵ К — скорость КП). 

Для построения искомой траектории 
ракеты разбиваем траекторию цели на ряд 
малых участков: Ц 0 Ц и Ці Цг ••• и нахо- 
участки траектории КП из соотношений 


Ѵ К Ц 0 Цг 

О 0 О г = Цо Ці тг — ~гщ * 

°2 = 2 ^) И Т - д - 


(если цель неподвижна, а КП движется, то построение начинается 
с разбивки на малые участки траектории КП). 

Затем соединяем прямыми точки Ц 0 и О 0 , Ці и Оі и т. д. Далее 
вычисляем искомые отрезки траектории ракеты 
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Р 0 Рг = Ц 0 Цг 


Ур 


р р Ц і Да 

1 2_ ?( 4 ) 


_ЦоДі 
~ 5(*о> ’ 

и т. д. 


Устанавливая раствор циркуля равным отрезку Р„ Р 4 , проводим 
дугу из точки Р 0 , как из центра, до пересечения с прямой ЦіО±. 
Точка пересечения дуги с этой прямой и дает искомую точку траек¬ 
тории ракеты Р і. Следующую засечку проводим из точки Р ь как 
из центра, радиусом, равным Р 4 Р 2 , и находим точку пересечения Р 2 . 
Аналогичным путем находятся и следующие точки траектории ра¬ 
кеты. Проведя через найденные точки плавную кривую, находим 
тем самым искомую траекторию ракеты. Эта траектория в дальней¬ 
шем называется трехточечной кривой. 

Если наведение по методу накрытия цели начинается с момента 
вылета ракеты с КП, то точка Р 0 выбирается совпадающей с точ¬ 
кой О о, соответствующей начальному положению КП. 

Форма трехточечной кривой в сильной степени зависит от со¬ 
отношения между скоростями цели (К ц ), ракеты (К р ) и КП (Ѵк) 
и от формы траектории цели и КП. Математический анализ кривиз¬ 
ны трехточечной кривой в общем случае движения цели и КП весьма 
сложен. Поэтому ограничимся рассмотрением двух характерных 
случаев. 

В первом случае КП (расположенный, например, на самолете- 

носителе) движется по методу ПС, т. е. вектор скорости Ѵ к в каж¬ 
дый момент времени направлен в упрежденную точку, соответст¬ 
вующую этому моменту времени (рис. 5.10). При этом, как было до¬ 
казано в § 5.3, точки О о, О и 0 2 , ... последовательных положений 
КП должны находиться на параллельных прямых, проходящих 
через соотвс-ствующие (по времени) точки Ц 0 , Ць Цг, положений 
цели. 

Так как ракета наводится по методу накрйтия цели, то в те 
моменты времени, когда цель находится в точках Ц 0 , Ц и Ц 2 , ..., 
ракета должна находиться соответственно на прямых О 0 Ц 0 , 0±Ци 
0 2 Ц 2 , т. е. на проходящих через точки Ц 0 , Ц іг Ц 2 , ... параллельных 
прямых. Но это означает, что при этом ракета движется точно так 
же, как если бы она наводилась на цель по методу параллельного 
сближения. Следовательно, если КП движется по закону парал¬ 
лельного сближения, то траектория ракеты, наводимой на цель 
по методу накрытия цели, получается точно такой же, как и при 
наведении ракеты по методу ПС, т. е. имеет минимально возможную 
(при данном характере движения цели) кривизну. 

Во втором характерном случае КП неподвижен что соответ¬ 
ствует, например, наведению зенитных ракет). При этом будем для 
упрощения полагать, что наведение по методу накрытия цели на¬ 
чинается с момента вылета ракеты с КП. 
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Выведем сначала соотношение для угла упреждения р. 

Пусть цель движется по произвольной кривой и за бесконечно 
малый интервал времени йі перемещается из точки Ці в точку Ц 2 
(рис. 5.11), т. е. ЦіЦ 2 = Ѵ ц йі. Тогда ракета, наводимая по методу 
накрытия цели и находившаяся в момент і в некоторой точке Р і, 
должна к моменту і + йі переместиться в точку Р 2 , находящуюся 
на прямой 0Ц 2 и отстоящую от точки Р 4 на расстояние Р 4 Р 2 = 
= Ѵ р йі. 



Рис. 5.10 Рис. 5.11 


Из рис. 5.11 следует, что с точностью до бесконечно малых ве¬ 
личин высших порядков малости 

ВЦо Г.. 

ж “ ■ < 5 - 39 > 

Но 

ВЦ 2 = Ц г Д 2 зіп а, ПР 2 = Р х Р 2 зіп р, 
поэтому равенство (5.39) можно записать в следующем виде 


Ѵ ц йі 5ІП а 

Ѵ 0 йі зіп р 


откуда 


зіп р = — -ѵ^зіпа. 

п » «\ 


(5.40) 


На начальном участке траектории, когда — <^ 1, получается 

Гц 

Р^О и вектор скорости ракеты направлен примерно на цель, 
т. е. так же, как при наведении по кривой погони. В конце 
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Г V 

траектории, когда — як 1, получается $іп р = $іп а, т. е. 

т ц 

угол упреждения близок к углу идеального упреждения В 0 
[см. формулу (5.15)]. 

Для анализа кривизны трехточечной кривой рассмотрим сна¬ 
чала случай прямолинейного и равномерного движения цели. Пусть 

цель движется по некоторой прямой Ь 0 (рис. 5.12) со скоростью Ѵ ц . 
Расстояние Р он от КП до этой прямой называется наклонным пара¬ 
метром цели. 



Как было выяснено выше, зная траекторию цели и отношение 
скоростей Іо = тг > можно построить траекторию ракеты. Эта 

* Р 

траектория проходит через точки О, Р и Р 2 > Р з> •••. А, где А — точка 
встречи с целью. 

Трехточечная кривая, построенная для какого-либо отношения 
скоростей Іо» остается справедливой и для любого другого отноше¬ 
ния скоростей |, если полагать, что цель движется не по прямой Ь 0 
с параметром Р 0И , а по прямой Ь с параметром 

Л, = Л)н-|~. (5.41) 

Точка встречи ракеты с целью находится как пересечение трехточеч¬ 
ной кривой с траекторией цели. Поэ’гому для отношения скоростей 
Іо точкой встречи является точка А, а для отношения скоростей 
| — точка А' (рис. 5.12). 

Указанное свойство трехточечных кривых использовано при 
построении семейства трехточечных кривых, изображенного на 
рис. 5.13. Это семейство построено для | = 1 и курса цели Р 0 » 
имеющего наклонный параметр 

Роя ~ О. 
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Каждая кривая соответствует определенному значению угла вы¬ 
стрела Ѳ 0 (под углом выстрела понимается значение полярного 
угла цели в момент выстрела, т. е. в момент вылета ракеты из точки 
О), как это указано в таблице. 


Номер кривой 

1 

2 

3 

4 

5 

6 

Угол выстрела, град . 

160 

150 

140 

120 

90 

45 


В соответствии с соотношением (5.41) это семейство кривых, по¬ 
строенное для 1 = 1, остается справедливым для любого отношения 



Рис. 5.13 


скоростей I, если считать, что цель летит по прямой, имеющей на¬ 
клонный параметр 

Рн = Рон 4- = аЪ. (5.42) 

Со 


Таким образом, семейство кривых, приведенное на рис. 5.13, поз¬ 
воляет найти траекторию ракеты при любых углах выстрела Ѳ 0 
и любых отношениях скоростей 1. 

Из рис. 5.13 видно, что семейство трехточечных кривых ограни¬ 
чено сверху граничной кривой ЕО и прямой ИВ. Выше этой гра¬ 
ницы встреча ракеты с целью невозможна вследствие того, что ра¬ 
кета не успевает следовать за перемещением цели. 

Кривизна трехточечных кривых определяется следующим вы¬ 
ражением [1]: 



г п $іп2Ѳ 

2— -. р . = 
У а 3 — /-р5іп 4 Ѳ 


(5.43) 


Здесь к — кривизна кривой в произвольной точке М (рис. 5.13), 
имеющей полярные координаты г р и Ѳ. 
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Так как поперечное ускорение ракеты Г р связано с кривизной к 
соотношением 


Г р = Ѵ 2 р к, (5.44) 

то получается 




зіп 2 0 

а 


г п 5Іп 20 

2 — . р =- 
У в 2 — Гр ЗІП 4 Ѳ 


(5.45) 


Анализ этого выражения, приведенный в [1], дает следующие ре¬ 
зультаты: 

1. При наведении по методу накрытия цели желательно вы¬ 
бирать 

Ѵр = 2Ѵ Ц „акс , (5.46) 


где Ѵц „акс — максимально возможное значение скорости цели, на 
поражение которой рассчитывается данная система управления. 

2. При выполнении соотношения (5.46) максимальное значение 
ускорения Г р получается при % = 0,5 и оказывается равным 



4Ѵ 


ц макс 
рв 


5ІП Ѳ в < 


4 V 


2 

Ц 


макс 


Г 


> 

рв 


(5.47) 


где г Р в и Ѳ в — полярные координаты точки встречи ракеты с 
целью. 

Из этих соотношений следует, что требуемое поперечное ускоре¬ 
ние возрастает с увеличением скорости цели К ц маК с и с уменьшением 
расстояния г рв от КП до точки встречи. Оно зависит также от угла 
встречи Ѳ в , достигая наибольшего значения при Ѳ в = 90°. Весь 
анализ, приведенный ранее, был выполнен для прямолинейного 
движения цели. Точный математический анализ трехточечных кри¬ 
вых с учетом всевозможных маневров цели весьма сложен. Поэтому 
приведем лишь следующее неравенство, заимствованное из [1]: 


Г' ри < Г рм + Гц, (5.48) 

где Гр М — ускорение, требуемое от ракеты при прямолинейном 
и равномерном движении цели и определяемое формулой (5.47); 

Гц — поперечное ускорение цели; Г рм — максимальное попереч¬ 
ное ускорение, требуемое от ракеты для следования по трехточеч¬ 
ной кривой при наиболее опасном маневре цели с ускорением Г ц . 

Из формул (5.47) и (5.48) следует, что при зіпѲ в =1, 
Ѵ и макс =300 м/сек, Гц=5^ и г рв = 10 км, получается Г рм = 8,6 §. 

При тех же значениях $іпѲ в и Г ц , но при Ѵ цма кс = 600 м/сек 
и Грв = 1 км получается Г рм ж150^. 
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Как видно, во втором случае применение метода накрытия цели 
нецелесообразно, так как требует от ракеты слишком больших 
поперечных ускорений. 

Приведенное выше рассмотрение кинематических методов на¬ 
ведения показывает, что с точки зрения кривизны траектории и 
требуемых поперечных ускорений ракеты наилучшими являются 
метод параллельного сближения и метод пропорционального на¬ 
ведения (при с»4-^6), а наихудшим — метод погони. Метод на¬ 
крытия цели занимает промежуточное положение. 

Однако при окончательном выборе кинематического метода на¬ 
ведения приходится учитывать еще целый ряд факторов, и в первую 
очередь сложность практической его реализации. Рассмотрение 
этих факторов производится в следующих главах книги при ана¬ 
лизе различных способов построения систем управления. 


Контрольные вопросы 


1. Докажите, что условие идеального упреждения имеет вид 

. й Ѵц . 

51П ро = ТГ 81п а * 

У Р 


2. Какие исходные данные необходимы и достаточны для построения 
кинематической траектории ракеты, наводимой на произвольно движущуюся 
цель? 


3. На рис. 5.3 построена кривая погони для 8 = Постройте 

кривую погони для тех же исходных данных, но при 8 = 1 !&. 

4. Докажите, что при наведении по методу последовательных упреждений 


линия цели г должна перемещаться поступательно. 

5. При каких условиях траектория ракеты, наводимой по методу пого¬ 
ни, будет прямолинейна? 

6. Почему метод пропорционального наведения (при с = 4—6) может 
рассматриваться как практическая реализация метода последовательных 
упреждений? 

7. Каким способом можно графически построить траекторию ракеты при 
методе пропорционального наведения, если исходить из соотношения (5.27),. 
записанного в виде 

Дтг) Дф 
Аі~ С М ? 


Постройте этим способом траекторию ракеты для с = 4 (для тех же исходных 
данных, которые использованы на рис. 5.7 для построения траектории при 
О = ос). 

8. При каких условиях траектория ракеты, наводимой по методу на¬ 
крытия цели, прямолинейна? 

• 9. Дайте сравнительный анализ формы кинематических траекторий 
при различных методах наведения. 

10. Поясните (качественно), почему на рис. 5.13 кривизна траекторий* 
расположенных целиком левее оси у (траектории /, 2 и 5), получается наи¬ 
большей в точках встречи с целью, а кривизна траекторий, расположенных 
целиком правее оси у (траекторий 5, б), максимальна в точке выстрела 
(в точке О)? 

Литература [1, 2, 3]. 
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РАДИОТЕХНИЧЕСКИЕ СИСТЕМЫ САМОНАВЕДЕНИЯ 


§ 6.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ 

Как отмечалось в § 1.3, самонаведением называется автомати¬ 
ческое наведение ракеты на дель, основанное на использовании 
энергии, идущей от цели к ракете. В зависимости от характера ис¬ 
пользуемой энергии системы самонаведения разделяются на радио¬ 
технические, тепловые, световые, акустические и комбинированные. 
Комбинированными называются такие системы самонаведения, 
в которых для повышения надежности и точности самонаведения 
используются одновременно два или более видов энергии, напри¬ 
мер энергия радиоволн и тепловая энергия. 

В зависимости от места расположения первичного источника 
энергии самонаведение подразделяется, как уже отмечалось в гл. 1, 
на пассивное, активное и полуактивное. 

Общая структурная схема системы самонаведения имеет вид, 
изображенный на рис. 1.14 (или на рис. 1.12, 1.13). При этом роль, 
радиозвена выполняет локатор или пеленгатор, устанавливаемый 
,на ракете и измеряющий параметры движения цели относительно* 
ракеты. Обычно этими параметрами являются угловые координаты 
ф* и \1) у (и их производные) и дальность г (рис. 1.7). Поэтому час¬ 
то локатор называют также координатором. Следовательно, основ¬ 
ными составными частями системы управления при самонаведении 
являются устанавливаемые на борту локатор (координатор) цели 
и автопилот. 

В случае полу активного самонаведения, кроме того, требуется 
установка на командном пункте передатчика, облучающего цель 
первичной энергией (так называемого передатчика подсвета цели). 

Для самонаведения могут применяться различные кинемати¬ 
ческие методы наведения. В случае произвольно движущихся целей 
из описанных в гл. 5 кинематических методов могут применяться 
следующие: 

1) метод погони, 

2) метод пропорционального наведения. 

При наведении на неподвижные цели может применяться 
также прямой метод наведения. Метод пропорционального на- 

111 



ведения можно рассматривать как практическую реализацию 
метода параллельного сближения. 

Метод погони, как следует из § 5.2, можно применять лишь 
против неподвижных или медленно движущихся целей. Поэтому 
при самонаведении на быстро движущиеся маневрирующие цели 
наиболее распространенным кинематическим методом является ме¬ 
тод пропорционального наведения. 

§ 6.2. МИНИМАЛЬНАЯ ДАЛЬНОСТЬ, ТРЕБУЕМАЯ 
ПРИ САМОНАВЕДЕНИИ 

В момент перехода ракеты на самонаведение вектор ее скоро- 

сти Ѵ р составляет с направлением на цель некоторый угол упреж¬ 
дения Р (рис. 6.1). Этот угол может отличаться от требуемого угла 

упреждения р 0 на некоторую величину 

А р = Р —Ро, (6.1) 

называемую * ошибкой упреждения. 

При наведении по методу погони 
Ро = 0, а при методе пропорционально¬ 
го наведения р 0 определяется соотно¬ 
шением (5.4). 

Если за время полета до цели ра¬ 
кета не успеет ликвидировать ошибку 
упреждения Ар, то она пролетит мимо 
цели. Следовательно, минимально необ¬ 
ходимая дальность самонаведения г 0 
должна определяться из условия, что¬ 
бы за время самонаведения ракета успе¬ 
ла исправить свою траекторию и свести 
к нулю начальную ошибку упреждения 
Др. Чем больше будет начальная ошибка Ар, тем большая по¬ 
требуется дальность г 0 . 

Вычислим минимальное требуемое значение дальности сначала 
для метода погони. 

В § 5.2 указывалось, что этот метод применим лишь при 
(где 5 = Уц/Ѵр). Поэтому при определении требуемой дальности 
можно в первом приближении полагать | = 0, т. е. считать цель 
неподвижной. Тогда минимальная дальность г окр , необходимая 
для попадания ракеты в цель, при наличии начальной ошибки уп¬ 
реждения Др определится из рис. 6.2. 

В момент начала самонаведения ракета находится в точке Р 0 , 
а цель — в точке Ц 0 . С момента начала самонаведения и вплоть до 
встречи с целью ракета при идеальном управлении должна двигать¬ 
ся все время с максимально отклоненными рулями, т. е. по окруж- 
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ности радиуса р 0) где р 0 — минимально возможный радиус кривиз¬ 
ны траектории ракеты, определяемый соотношением 

V 2 

Ро = -«/-> (6.2) 

где №р М — максимально возможное поперечное ускорение ракеты. 
Из рис. 6.2 следует, что 

Го кр = 2 Р 0 В = 2р 0 5Іп^- , 
где = Д Р; поэтому 

Го к Р = 2 ро 5іп Д р. (6.3) 

При выводе этой формулы мы полагали систему управления бе¬ 
зынерционной (так как приняли, что ракета в первый же момент 
самонаведения развивает в нужном направлении максимальное 



Рис. 6.2 Рис. 6.3 


ускорение ^ рм ), а дель — неподвижной. Делая небольшой запас 
на инерционность управления и движение цели, можно полагать, 
что дальность самонаведения по методу погони должна удовлетво¬ 
рять условию 

г 0 >(2,5^3)роЗіп;АР. (6.4) 

Если А Р < 30°, то вместо (6.4) можно полагать 

г 0 >(2,5-г 3)>оЛР. (6.4') 

Это соотношение было получено для самонаведения по методу 
погони. Вывод соответствующих соотношений для методов парал¬ 
лельного сближения (см., например, [1]) и пропорционального на¬ 
ведения оказывается значительно более громоздким, но результаты 
получаются весьма близкими к (6.4). Поэтому в первом приближе¬ 
нии можно полагать, что соотношение (6.4) определяет требуемую 
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минимальную дальность самонаведения не только в случае наведе¬ 
ния по методу погони, но и при наведении по методам параллельного 
сближения и пропорционального наведения. Пусть, например, 
Ѵр = 1000 м/сек; \Е рм = 10^ и Ар = 0,2 рад^12°. Тогда из со¬ 
отношений (6.4') и (6.2) получим 

г 0 >'2,5 -г Зкм. 

Если Ер = 1000 м/сек , 1Е рм = 2 § и Др = 0,3 рад^ 18°, то требует¬ 
ся г о = 35—45 км. Из этих примеров видно, что требуемая мини¬ 
мальная дальность самонаведения может составлять как единицы, 
так и десятки километров. 

§ 6.3. СРАВНЕНИЕ ПАССИВНЫХ, АКТИВНЫХ И ПОЛУАКТИВНЫХ 
СИСТЕМ САМОНАВЕДЕНИЯ 

Большим преимуществом пассивных систем перед активными 
и полуактивными является отсутствие специального облучения 
цели с ракеты или командного пункта. Благодаря этому система 
делается более простой, а ее действие — скрытым от противника. 

Поэтому если цели свойственно ярко выраженное .излучение 
какого-либо вида энергии, то этот вид энергии наиболее пригоден 
для самонаведения. Так, например, если целью является радиоло¬ 
катор противника или какой-либо другой объект, имеющий непре¬ 
рывно или длительно действующий радиопередатчик в диапазоне 
волн, пригодном для самонаведения, то возможно применение пас¬ 
сивной радиотехнической системы самонаведения; если цель являет¬ 
ся интенсивным излучателем тепла, то применимо пассивное тепло¬ 
вое самонаведение и т. д. 

Основным преимуществом полуактивных систем по сравнению 
с активными является то, что мощный первичный источник энергии, 
облучающий цель, располагается вне ракеты (обычно на КП) и не 
гибнет вместе с ракетой. Вследствие этого бортовая аппаратура уп¬ 
равления более проста, имеет меньшие вес и габариты. Кроме того, 
в этом случае можно получить большую мощность облучающего 
передатчика и более высокое усиление его антенной системы и 
обеспечить благодаря этому большую дальность действия системы 
самонаведения. 

Важным преимуществом активных систем перед полуактивными 
является полная независимость процесса самонаведения от команд¬ 
ного пункта. Это преимущество особенно существенно, если ракета 
выпускается с самолета-носителя, т. е. при подвижном КП. Кроме 
того, здесь передатчик своим излучением выдает противнику рас¬ 
положение не КП, а лишь ракеты. 

При активном самонаведении в принципе проще, чем при полу- 
активном, осуществить хорошую селекцию сигнала от помех, так как 
передатчик расположен в том же месте, что и приемник (на борту ра- 
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кеты) и, следовательно, в приемник может быть непосредственно 
введен образец зондирующего сигнала, облучающего цель. 

Наконец, активное самонаведение может оказаться более целесо¬ 
образным, чем полуактивное в тех случаях, когда процесс самона¬ 
ведения должен начинаться не с момента вылета ракеты с КП, 
а лишь при большом удалении ракеты от КП и малой даль¬ 
ности от ракеты до цели. 

§ 6.4. СРАВНЕНИЕ РАДИОТЕХНИЧЕСКИХ, ТЕПЛОВЫХ 

И СВЕТОВЫХ СИСТЕМ САМОНАВЕДЕНИЯ 

Основным преимуществом световых систем, основанных на ис¬ 
пользовании видимой части спектра электромагнитных волн, яв¬ 
ляется возможность применения пассивного способа самонаведе¬ 
ния, так как большинство целей излучает или отражает видимые 
лучи. Так, например, большинство воздушных целей отражает сол¬ 
нечный и лунный свет значительно сильнее, чем окружающий их 
фон, и такие цели поэтому могут быть выделены на этом фоне си¬ 
стемой светового самонаведения. Однако световые системы имеют 
существенный недостаток — очень резкую зависимость дальности 
действия от метеорологических условий. Дождь, снег, туман и об¬ 
лака настолько резко снижают эту дальность, что самонаведение 
делается практически невозможным. Таким образом, надежное све¬ 
товое самонаведение возможно лишь при хороших метеорологи¬ 
ческих условиях. Но даже и при хороших метеорологических 
условиях световое самонаведение будет невозможным в тех направ¬ 
лениях, в которых в угол зрения угломера системы будет попадать 
значительная мешающая энергия от Солнца или Луны. 

Значительно большую область применения могут иметь тепло¬ 
вые системы самонаведения, основанные на использовании инфра¬ 
красной части спектра электромагнитных волн. Инфракрасные 
(тепловые) лучи имеют диапазон волн 0,76—400 мкм. Однако для 
целей самонаведения во второй мировой войне использовались волны 
в диапазоне 1—5 мкм> так как в этом диапазоне находится макси¬ 
мум теплового излучения большинства целей, волны этого диапа¬ 
зона меньше затухают в атмосфере и более удобны для построения 
приемных устройств [1]. 

Большинство воздушных целей и многие наземные и морские 
цели являются достаточно сильными источниками тепловых лучей. 
Поэтому основным преимуществом тепловых систем, как и свето¬ 
вых, является возможность применения пассивного способа самона¬ 
ведения. Дальность действия тепловых систем в меньшей степени 
зависйт от метеорологических условий, чем дальность действия 
световых систем. Однако и тепловые лучи сильно затухают в атмос¬ 
фере при плохих метеорологических условиях (дождь, туман, обла¬ 
ка). Кроме того, действию тепловых систем днем сильно мешает 
тепловое излучение Солнца. 
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Наименьшую зависимость от метеорологических условий имеют 
радиотехнические системы самонаведения. При длине волны поряд¬ 
ка 10 см или больше работа радиотехнической системы практически 
не зависит от метеорологических условий. 

В диапазоне волн 5—10 см действие метеорологических условий 
также незначительно и начинает существенно сказываться лишь 
при % <5 см. Однако даже при А,<3 см их действие на распростра¬ 
нение радиоволн значительно меньше, чем на распространение теп¬ 
ловых или световых волн. Помехи от излучения Солнца и Луны 
также несравненно меньше. 

Основным недостатком радиотехнических систем является не¬ 
возможность применения в большинстве случаев пассивного способа 
самонаведения. Пассивное самонаведение возможно лишь в тех 
частных случаях, когда цель содержит радиолокатор или какой- 
либо радиопередатчик, работающий непрерывно или достаточно 
длительно на волне, близкой к волне системы самонаведения. Однако 
не всегда можно рассчитывать, что условия, необходимые для пас¬ 
сивного радиосамонаведения, будут выполнены, поэтому в общем 
случае приходится применять специальное облучение («подсвечи¬ 
вание») цели. Это усложняет аппаратуру управления, делает про¬ 
цесс управления менее скрытым и облегчает противнику возмож¬ 
ность создания помех. 

Приведенное выше сравнение различных систем самонаведения 
показывает, что каждая из этих систем имеет как серьезные преиму¬ 
щества, так и серьезные недостатки. Однако наибольшее распрост¬ 
ранение получили радиотехнические и тепловые системы самона¬ 
ведения. 

Тепловые системы, как правило, пассивны, а радиотехнические 
полуактивны, активны и пассивны. 

Дальнейшее рассмотрение систем самонаведения производится 
применительно к радиотехническим системам, но многие результа¬ 
ты остаются справедливыми и для тепловых систем. 


§ 6.5. ФУНКЦИОНАЛЬНЫЕ СХЕМЫ СИСТЕМ САМОНАВЕДЕНИЯ 

Как уже отмечалось ранее, основным кинематическим методом 
при самонаведении на быстро движущиеся маневрирующие цели 
является метод пропорционального наведения. Поэтому рассмотре¬ 
ние функциональных схем систем самонаведения будем произво¬ 
дить ради краткости лишь для этого метода наведения. 

Как следует из соотношения (5.29), для осуществления пропор¬ 
ционального наведения необходимо измерять угловую скорость 

йуійі линии цели г и создавать посредством рулевых органов попе¬ 
речное ускорение № р , пропорциональное этой угловой скорости. 
При этом угловая скорость йц/йі должна измеряться в фиксирован¬ 


іе 



ной системе координат, не поворачивающейся при поворотах корпу¬ 
са ракеты. На борту ракеты такая система координат может быть 
создана с помощью гироскопов и называется в дальнейшем стабили¬ 
зированной или гироскопической системой координат. 

Соотношение (5.29) было получено для плоского случая, т. е. 

в предположении, что векторы скорости ракеты и дели Ѵ р и Ѵ [{ 



расположены в одной плоскости. В общем, т. е. пространственном, 
случае соотношение (5.29) должно быть заменено следующими двумя 
соотношениями: 


где Чі 


И 



(6.5) 


Чу 

сИ 


— соответственно угловые скорости вращения 


линии цели г вокруг осей у их стабилизированной системы 
координат хуг (рис. 6.4); ѴР рх и № ру — составляющие поперечно¬ 
го ускорения ракеты ѴР р вдоль осей хи у. 

Отсюда следует, что основной задачей локатора (координа¬ 
тора) системы самонаведения является измерение составляющих 

Ф* и ф у угловой скорости линии цели г в стабилизированной 
системе координат. 

В радиотехнических системах самонаведения могут применять¬ 
ся различные способы измерения этих составляющих угловой ско¬ 
рости. Мы ограничимся рассмотрением лишь следующих наиболее 
типичных способов, основанных соответственно на применении: 

1) стабилизированной антенны; 

2) антенной системы со следящим гиропривоДом; 
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3) автоследящей антенны, установленной на корпусе ракеты, 
и гироскопических датчиков угловых скоростей. 

Перейдем к рассмотрению функциональных схем систем управ¬ 
ления, соответствующих этим способам самонаведения. 

а. Функциональная схема системы управления 
со стабилизированной антенной 

Эта функциональная схема изображена на рис. 6.5. 

Антенная система А локатора* (координатора) установлена на 
стабилизированной платформе таким образом, что ось г равносиг¬ 
нальной зоны антенной системы может поворачиваться относитель- 



Рис. 6.5 

но этой платформы посредством моторов начальной установки 
(МНУ). На рис. 6.5 и далее для большей наглядности равносигналь¬ 
ная зона изображается с помощью двух лепестков Аі и А 2 диаграмм 
направленности антенной системы А . 

Перед началом самонаведения переключатели П і и Я 2 находят¬ 
ся в положениях У и в моторы МНУ поступают команды начальной 
установки (КНУ), обеспечивающие установку оси г равносигналь¬ 
ной зоны в направлении на цель Д, т. е. равенство нулю угла ф. 

Команды начальной установки подаются с командного пункта, 
на котором имеется радиолокатор, определяющий направление 

«ракета — цель» г. 

Так как дистанционная установка не всегда может обеспечить 

требуемую точность совпадения оси г с направлением г (т. е. доста¬ 
точную малость угла ф), то после окончания дистанционной уста¬ 
новки может предусматриваться уточнение установки по данным 

* Антенная система, являющаяся неотъемлемой частью всякого локатора, 
изображена на рис. 6.5 и на некоторых других рисунках в виде отдельного 
блока А лишь для большей наглядности. 


118 



бортового локатора (координатора). Для этого переключатель Я і 
переводится в положение 2 и моторы МНУ начинают управляться 

выходным напряжением и вых координатора. 

При малых значениях угла ф это напряжение является достаточ¬ 
но точной мерой этого угла, т. е. 


^ВЫХ- Ф» (®*6) 


где К — коэффициент пропорциональности. 

Так как отклонение ф в общем случае имеет две составляю- 

— 

щие ф* и ф у (рис. 6.4), то и напряжение и вых имеет две состав¬ 
ляющие и вых х и Ивых у, где 

^вых х = Кх фд:> ^вых у == К у фу. (о) 

Физически напряжения и вихх (і) и и выху (і) образуются на выхо¬ 
дах двух каналов локатора (координатора), предназначенных 
соответственно для измерения двух составляющих ф* и ф у про¬ 
странственного углового отклонения ^ 

Под действием напряжений и выхх и и выху моторы МНУ по¬ 
ворачивают ось г равносигнальной зоны до тех пор, пока не 
выполнятся условия 


^ВЫХ X (0 == О, И В ЫХ у (0 —0. (6*8) 

При этом, как следует из (6.7), при точной работе локатора будет 
Ф х (і) = 0 и ф у (/) = 0, т. е. ось равносигнальной зоны будет направ¬ 
лена на цель. 

После окончания начальной установки переключатель Я 2 пере¬ 
ходит из положения 1 в положение 2 . Так как при этом переключа¬ 
тель Я і остается в положении 2, то моторы МНУ оказываются 
обесточенными и в дальнейшем антенная система оказывается 
жестко связанной со стабилизированной платформой. Очевидно, тем 
самым оказывается стабилизированной в пространстве и система ко¬ 
ординат хуг , связанная с равносигнальной зоной локатора. Строго 
говоря, для стабилизации этой системы координат не всегда требует¬ 
ся стабилизировать всю механическую конструкцию антенно-фидер¬ 
ной системы, но в дальнейшем для краткости часто будем заменять 
слова «стабилизация системы координат, связанной с равносиг¬ 
нальной зоной антенной системы» словами «стабилизация антенны». 

Итак, после перехода переключателя Я 2 в положение 2 и в даль¬ 
нейшем антенна локатора оказывается стабилизированной, а его 
выход подключенным к автопилоту. С этого момента ракета начи¬ 
нает управляться сигналами, поступающими с выхода бортового 
локатора, т. е. начинается процесс самонаведения. 
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В процессе самонаведения линия цели г позорачивается(ес- 
ли ракета летит не точно в упрежденную точку) и, следователь¬ 
но, появляются некоторые составляющие ф* (і) и Фу(0у гла Ф(0- 

При этом на выходе локатора появляются напряжения и выхх (і) 
и и выху (і) у определяемые соотношениями (6.7). 

Дифференцирование этих напряжений позволяет получить 
напряжения 


и 


//\ _ к'*'** 
^ВЫХ X \ь) - А X СІ{ 9 

Фу 

У йі ’ 


вых у 


(О = к 


(6.9) 


пропорциональные угловым скоростям и вращения линии 

цели г в стабилизированной системе координат, и, следовательно, 
могущие быть использованными для образования команд на руле¬ 
вые органы ракеты*. 

Таким образом, система управления, функциональная схема 
которой изображена на рис. 6.5, действительно позволяет осущест¬ 
вить самонаведение по методу пропорционального наведения. 

Основными недостатками такой системы являются, во-первых, 
конструктивная сложность создания антенной системы (или ее 
части), установленной на стабилизированной платформе и допу¬ 
скающей возможность поворотов относительно этой платформы 
(при начальной установке), и, во-вторых, необходимость сравни¬ 
тельно широкого угла зрения бортового локатора (координатора). 

Для пояснения второго недостатка рассмотрим рис. 6.6. 

На этом рисунке рассматривается плоский случай; принято, 
что цель летит прямолинейно и скорости Ѵ п и Ѵ ѵ постоянны. В мо¬ 
мент начала самонаведения ( і — 0) цель находится в точке Ц 0і 
а ракета — в точке Р 0 . В этот момент вектор скорости ракеты на¬ 
правлен не точно в упрежденную точку Л, а с некоторой начальной 
ошибкой упреждения 

ДР = Др 0 . (6.10) 


При этом, как следует из (5.25') и (5.29), линия цели г 
в процессе полета ракеты поворачивается с угловой скоростью 


* Так как при дифференцировании подчеркиваются высокие частоты, то 
во избежание резкого ухудшения помехоустойчивости необходимо на выходе 
дифференцирующего звена ставить фильтр нижних частот с возможно более 
узкой полосой пропускания (предел сужению полосы этого фильтра ставится 
допустимым значением инерционности управления). 
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и с помощью рулей ракеты создается поперечное ускорение 



( 6 . 11 ) 


Вследствие этого ракета движется по кривой с некоторым радиусом 
кривизны 



( 6 . 12 ) 


При этом, как видно из рис. 6.6, ошибка упреждения Д|3 непрерывно 
уменьшается, а следовательно, в соответствии с (6.11) уменьшается 



Рис. 6.6 


ускорение и увеличивается радиус кривизны траектории раке¬ 
ты. В некоторой точке Р ь соответствующей моменту времени і и 
ошибка упреждения делается равной нулю, ускорение ѴР р также 
становится равным нулю и в дальнейшем ракета летит прямолиней¬ 
но вплоть до встречи с целью в точке А'. 

Так как в течение интервала времени 0 -г ^ ошибка упреждения 

уменьшается от Др 0 ДО нуля, угловая скорость- линии 7 умень¬ 
шается в соответствии с (6.10') от величины - ° до нуля 

(рис. 6.7, а). Такому изменению производной йу/йі соответствует 
изменение угла ф(/) от нуля до некоторого максимального значения 
ф м (рис. 6.7, б). 

Таким образом, в рассмотренном случае угол ф между стабили- 
зированной осью 2 антенной системы и направлением на цель из- 


5В. Зак. 2072 
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меняется в процессе самонаведения от нуля до некоторого устано¬ 
вившегося значения <р уст = <р м . 

Для того чтобы при этом бортовой локатор (координатор) не 
потерял цель, необходимо, чтобы его полезный угол зрения <р п 
(рис. 6.8) удовлетворял условию 

фп > 2 ф м . (6.13) 

Здесь и далее под полезным углом понимается такой угол зрения 
локатора, в пределах которого сохраняется достаточно надежное 



Рис. 6.7 Рис. 6.8 


измерение угловых отклонений <р от оси равносигнальной зоны 
локатора г. 

Как показано в [1], величина ср м может определяться по следую¬ 
щей приближенной формуле: 

Фм^ТТГЛРо. (6.14) 

Здесь г 0 — расстояние от ракеты до цели в момент начала самона¬ 
ведения; Го к р—критическое, т. е. минимальное, значение этого 
расстояния, при котором ракета успевает до встречи с целью умень¬ 
шить ошибку до нуля. 

Величина г 0К р может быть вычислена по формуле (6.3) 

Л) кр ~ 2 Ро А р, 
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где 


V 2 

_ р 

Р °ур • 

" рм 

Формула (6.14) справедлива при г 0 >-2г 0К р. 

Из этой формулы следует, что при г 0 = 2г окр получается 

Фм~^. (6.15) 

Отсюда следует, что величина <р м может достигать нескольких гра¬ 
дусов и не может считаться пренебрежимо малой. Кроме того, нуж¬ 
но иметь в виду, что формула (6.14), равно как и приведенное выше 
рассмотрение, получены без учета маневров цели, непостоянства 
отношения скоростей Ѵ п /Ѵ р , инерционности управления и других 
факторов. С учетом всех этих факторов величина <р м может дости¬ 
гать в неблагоприятных случаях 5—10° и более. При этом, как сле¬ 
дует из (6.13), потребуется слишком широкий угол зрения бортового 
локатора. Расширение же угла зрения приводит к следующим от¬ 
рицательным последствиям: 

1) увеличивается ширина, диаграммы направленности антен¬ 
ной системы и соответственно уменьшается усиление антенны, а зна¬ 
чит, и дальность действия системы; 

2) уменьшается точность пеленгации цели; 

3) ухудшается пространственная избирательность, вследствие 
чего ухудшается разрешающая способность и помехоустойчивость 
системы. 

Наиболее радикальным путем, позволяющим преодолеть эту 
трудность и применить достаточно узкий угол зрения ф п локатора, 
является отказ-от применения стабилизированной антенны и пере¬ 
ход к применению автоследящей антенны, т. е. антенны, ось равно¬ 
сигнальной зоны которой в процессе самонаведения следит за целью. 

6. Функциональная схема системы самонаведения 
со следящим гироприводом 

Эта функциональная схема изображена на рис. 6.9. 

Антенная система устанавливается жестко на стабилизирован¬ 
ной платформе. Повороты антенны, необходимые для направления 
оси г а ее равносигнальной зоны на цель, осуществляются путем 
поворотов стабилизированной платформы. Для этого использует¬ 
ся явление прецессии гироскопов. 

Упрощенная схема, поясняющая принцип действия рассматри¬ 
ваемой системы, изображена на рис. 6.10. 

Если приложить некоторый момент М х к внешней рамке 1 ги¬ 
роскопа (рис. 6.10), то внутренняя рамка 2, а следовательно, и ось 
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2 Г начнет поворачиваться вокруг оси СО с угловой скоростью <р а ѵ , 
пропорциональной приложенному моменту 

фал: = М ХІ (6.16) 


где^а*—константа; ф а *— угловая скорость вращения в инер¬ 
циальной (связанной со звездами) системе координат. 



Аналогично, если приложить момент М у к внутренней рамке 2 
гироскопа (рис. 6.10), то ось г г гироскопа начнет прецессировать 
в плоскости, перпендикулярной оси А 0 В , с угловой скоростью 

фа у = Оу Му. (6.16') 

Антенная система А жестко связана с внутренней рамкой ги- 



Рис. 6.10 

роскопа и ось г а ее равносигнальной зоны все время совпадает 
с осью г г гироскопа. Поэтому моменты М х и М вызывают по- 
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вороты оси 2 а в плоскостях, перпендикулярных соответственно 
осям СО и А 0 В с угловыми скоростями ф аДГ и ф аУ . 

В соответствии с изложенным принципом моментные моторы 
ММ (рис. 6.9), создающие моменты М х и М у вокруг двух взаимно 
перпендикулярных осей, заставляют стабилизированную платформу 
с антенной системой прецессировать также вокруг двух перпенди¬ 
кулярных осей с угловыми скоростями ф аѵ и ф ау , пропорциональ¬ 
ными приложенным моментам. 

В векторной форме это можно записать в виде соотношения 

Ф а = аМ, (6.17) 


которое соответствует двум скалярным соотношениям: 

фал: ^ @х Мх, 1 
фау == а у Му , / 


(6.18) 


где а х и а у — коэффициенты пропорциональности. 
Очевидно, (6.18) можно записать также в виде 


ч 



где р = ^ — дифференциальный оператор. 

Перед началом самонаведения переключатель Я 2 разомкнут, 
а П і находится в положении 1 . При этом команды начальной уста¬ 
новки КНУ, усиленные усилителем У, поступают на моментные мо¬ 
торы и заставляют платформу прецессировать до тех пор, пока 

ось 2 а антенной системы совпадет с направлением на цель г. После 
этого переключатель Я і переходит в положение 2, и устанавливает¬ 
ся процесс автослежения локатора за целью. Затем замыкается 
переключатель Я 2 и начинается процесс самонаведения ракеты. 

Система, состоящая из стабилизированной платформы, момент- 
ных моторов ММ и усилителя У, называется гироприводом, так 
как производимые ею повороты (в данном случае повороты антенной 
системы) основаны на явлении прецессии гироскопов. 

В данном случае гиропривод осуществляет слежение локатора 
за целью (по угловым координатам) и поэтому называется следящим 
гироприводом. 

Докажем, что система, функциональная схема которой изобра¬ 
жена на рис. 6.9, действительно обеспечивает пропорциональное 
наведение. При этом для упрощения будем рассматривать движение 

в одной плоскости, что позволит вместо векторных величин ф а , 
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ф> Ѳ> и вы*> М и т. п. пользоваться соответствующими скалярными 
величинами ср а , <р, Ѳ, и вых , М и т. д. 

Положим далее измеряемые величины настолько малыми, что 
систему, изображенную на рис. 6.9, можно считать для этих вели¬ 
чин линейной. Тогда локатор и гиропривод можно характеризовать 



Рис. 6.11 


операторными коэффициентами передачи Кл(р) и К гп (р) соответст¬ 
венно, т. е. полагать 

Ивых (0 = Кл (р) О (О 

и 


где 


фа (0 — “ ^Сгп (р) Н В ых (0> 

Г 


Ктп (р) = аКгт (р) Ку (рУ, ) 

й 

Р = Ж' 


( 6 . 20 ) 


( 6 . 21 ) 


/С мм (р) и К у (р) — коэффициенты передачи моментного мотора ММ 
и усилителя У соответственно. 

Из рис. 6.9 следует, что 


9 = ср — ф а . 


( 6 . 22 ) 


С учетом этого соотношения структурная схема локатора совместно 
с гироприводом может быть изображена в виде, приведенном на 
рис. 6.11. 

Из этой схемы или из соотношений (6.20), (6.21) и (6.22) имеем 


ИвЫХ (0 - 

Ѳ(ф 


*л (р) 


Р + *л (Р) К гп (Р) 

1 


г ф (0. 


ф(0- 


Р + К л (Р) #гп (р) 

Если измеряемая угловая скорость постоянна, т. е. 


(6.23) 

(6.24) 


ф (0 = «о, 


(6.25) 
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где со 0 = сопзі, то значения и вых (і) и Ѳ (/) в установившемся режиме 
(при /->-оо) могут быть найдены из выражений (6.23) и (6.24), 

если в них положить ср (/) = со 0 и р = 0. Поэтому установив¬ 
шиеся значения равны 


^выху- 


Щ 

*гп (0) 


И 


0) 0 

у к л (0) к гп (0) ’ 


(6.26) 


(6.27) 


где /Сгп(0) и Кл(0) — значения коэффициентов передачи Кт{р) 
и Кл (р) при р = 0, т. е. при нулевой частоте. 

Из выражения (6.26) следует, что в установившемся режиме на¬ 
пряжение на выходе локатора оказывается пропорциональным уг¬ 
ловой скорости со о линии г (в инерциальной системе координат). 
Поэтому оно может быть использовано для образования команд 
на рули ракеты. 

Если измеряемая угловая скорость йуШ изменяется во времени, 
то выходное напряжение и аых (і) не будет точно пропорциональным 
этой угловой скорости из-за возникающей при этом динамической 
ошибки. Но динамические ошибки возникают и при других способах 
измерения угловой скорости. Поэтому наличие этой ошибки нельзя 
считать специфическим недостатком системы со следящим гиро¬ 
приводом. 

Таким образом, в системе со следящим гироприводом, изобра¬ 
женной на рис. 6.9, на вход автопилота поступает напряжение, 
пропорциональное угловой скорости (Іу/йі линии цели в стабили¬ 
зированной (инерциальной) системе координат, как это требуется 
для пропорционального метода наведения ракеты на цель. 

Из формулы (6.27) следует, что ось равносигнальной зоны г а 
направлена на цель неточно, а с ошибкой, установившееся значение 
которой тем больше, чем больше измеряемая угловая скорость со 0 
и чем меньше произведение коэффициентов передачи /С гп (0)/( л (0). 
Для того чтобы иметь возможность осуществлять надежное слеже¬ 
ние за целью (по угловым координатам) при достаточно малом угле 
зрения ф п локатора (рис. 6.8), необходимо, чтобы ошибка Ѳ и, 
в частности, ее установившееся значение Ѳ у были малы. Для этого, 
как следует из выражений (6.24) и (6.27), нужно правильно выби¬ 
рать произведение К л (р) К гп {р) передаточных функций локатора и 
гиропривода и, в частности, обеспечить достаточно большое значе¬ 
ние этого произведения при р = 0, т. е. при нулевой частоте. 
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в. Функциональная схема системы управления 
с автоследящей антенной, установленной 
на корпусе ракеты 

Эта функциональная схема изображена на рис. 6.12. Антенна устанав¬ 
ливается на корпусе ракеты таким образом, чтобы ось г а ее равносигнальной 
зоны могла поворачиваться в пространстве следящими моторами СМ. 

Перед началом самонаведения переключатель Я і находится в положении 
/, а ключи # 2 и Яз разомкнуты. При этом команды начальной установки КНУ 
устанавливают ось г а в направлении на цель, т. е. обеспечивают грубое вы¬ 
полнение условия Ѳ = 0. После этого переключатель Я і переводится в по- 



Рис. 6.12 


ложение 2 и устанавливается режим автослежения локатора за целью. За¬ 
тем замыкаются контакты Я 2 и Я 3 и начинается самонаведение ракеты на 
цель. 

При этом на вход автопилота поступают напряжения и выхі и ^выхг от 
гироскопического датчика угловых скоростей (ДУС) и от локатора соот¬ 
ветственно. 

Датчиками угловых скоростей являются прецессионные гироскопы, же¬ 
стко связанные с антенной А. При поворотах антенны они выдают напря¬ 
жения 

ЖРа* 


и 


вых 1 х К дл: ^ 


И 




и ъых\ у ' Кру ^ 


ау 


(6.28) 


где 


Жр яі- ЖР; 


<ІІ 


ах -'•'а у 

и — угловые скорости вращения антенны в инерциальноп 


(гироскопической) системе координат; К дх и К ду —константы. 
В векторной записи соотношения (6.28) имеют вид 

ЖРа 


и 


ВЫХ 1 


к 


д йі 


(6.29) 


Напряжение и вых 2 при точной работе локатора пропорционально ошибке 
автослежения Ѳ, т. е. 


и вых 2 Ѳ . 


(6.30 
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Из рис 6.12 следует, что ср = ср а + Ѳ и 

—>• —>• —> 

сіср с1ф а сШ 

йі ~ йі йі ’ 


(6.31) 


Поэтому для получения напряжения, пропорционального угловой скорости 
—>■ 

СІф -> 

— в автопилоте производится дифференцирование напряжения и вых 2 и 

последующее суммирование с напряжением ц вых1 , т. е. образуется напря¬ 
жение 


-рез -вых 1 "Ь Р и вых 2 » 

й 

гд е р = ^ . 

Если выполняется условие 


Кл = К А , 

то из (6.29), (6.30), (6.31) и (6.32) получается 




(6.32) 


(6.33) 


(6.34) 


т. е. полученное в автопилоте результирующее напряжение ц рез действитель- 

сйр 

но оказывается пропорциональным угловой скорости линии цели (в инер¬ 
циальной системе координат), несмотря на наличие ошибки автослежения Ѳ. 

Преимуществом данной системы по сравнению со всеми рассмотренными 
ранее является установка антенны на корпусе ракеты, а не на стабилизиро¬ 
ванной платформе. Благодаря этому конструкция системы значительно упро¬ 
щается, особенно если габариты антенной системы велики (например, превы¬ 
шают 0,3—0,5 м). Однако при установке антенны на корпусе возникает весь¬ 
ма существенный недостаток вследствие появления паразитной обратной свя¬ 
зи через корпус ракеты. Рассмотрим механизм этой паразитной связи. 

Пусть под действием рулей или по каким-либо другим причинам произо¬ 
шел поворот корпуса ракеты. Так как следящие моторы СМ обладают некото¬ 
рой инерционностью, то поворот корпуса ракеты вызовет поворот корпуса 

антенны, а значит, и оси г а на некоторый угол Д. При этом, как следует из 

рис. 6.12, углы ф а и Ѳ получают приращения, равные по величине и обрат¬ 
ные по знаку, т. е. примут значения 


и 



(6.35) 


Поэтому напряжения и вых | и и вых 2 окажутся равными 


-вых 1 = Яд (рфа + Д 


- вых 2 


=.к л (<Г-д). 
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а результирующее напряжение и рез окажется равным 

и рез ~ Кд (рфа + Р^) + Р Кл ( Ѳ — А ), 

т. е. 


Ѵз = (*д РѴа + РК л'ѳ) + (Лд РД - Р*л а)- (6.36) 

Если условие (6.33) (условие компенсации ошибки автослежения Ѳ) выполняет¬ 
ся точно, то вторая скобка равна нулю, т. е. появление отклонения А не ска¬ 
зывается на величине результирующего напряжения и рез и, следовательно, 
не вызывает никакого дополнительного отклонения рулей ракеты. Однако 
в действительности условие (6.33) идеально точно выполняться не будет и от¬ 
клонение А вызовет изменение результирующего напряжения и ре3і образуе¬ 
мого в автопилоте, а следовательно, и некоторое отклонение рулей. Но от¬ 
клонение рулей вызовет новый поворот корпуса ракеты, т. е. цепь обратной 
связи замкнется. 

Следовательно, в системе имеется паразитная обратная связь, замыкаю¬ 
щаяся через корпус ракеты. Это затрудняет обеспечение устойчивости уп¬ 
равления ракетой и понижает точность управления. 

В описанных выше системах самонаведения связь через корпус ракеты 
практически отсутствует вследствие того, что корпус ракеты развязан отно¬ 
сительно корпуса антенны стабилизированной платформой. В данной же 
системе (рис. 6.12), как следует из изложенного, такая развязка может быть 
практически достигнута лишь при достаточно точном выполнении условия 
компенсации (6.33). 

Из приведенного ранее описания трех способов измерения угло¬ 
вой скорости ^ следует, что каждый из этих способов имеет как 

существенные преимущества, так и существенные недостатки. 

При небольших габаритах стабилизируемой части антенно-фи¬ 
дерной системы предпочтение может быть отдано антенне со следя¬ 
щим гироприводом, а при больших габаритах может оказаться це¬ 
лесообразным применение автоследящей антенны, установленной 
на корпусе ракеты. 

§ 6.6. СТРУКТУРНЫЕ СХЕМЫ СИСТЕМЫ САМОНАВЕДЕНИЯ 

а. Общие соотношения 

Структурная схема системы самонаведения может быть пред¬ 
ставлена любым из видов, приведенных на рис. 1.12, 1.13 и 1.14 
и состоит из кинематического звена КЗ , радиозвена и звена авто¬ 
пилот-снаряд (рис. 1.13 и 1.14). (Каждое из этих крупных звеньев, 
в свою очередь, может состоять из ряда более мелких звеньев.) 

В дальнейшем нам будет удобнее полагать, что структурная 
схема имеет вид, изображенный на рис. 1.14. Кроме того, для про¬ 
стоты будем полагать, что применяется декартовое рулевое управ¬ 
ление с автономной стабилизацией крена и перекрестные связи 
между каналами управления по курсу и тангажу отсутствуют 
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(влияние этих связей рассматривается далее, в гл. 9). При этом мож¬ 
но ограничиться рассмотрением управления в одной плоскости, 

—>- - 

т. е. заменить векторные переменные АМ ), АЛі), е(/), и вш (і) и 

ѴР р (і) соответствующими скалярными переменными. Тогда схема 
рис. 1.14 принимает вид, изображенный^ рис. 6.13. 



Рис. 6.13 


Здесь А а {() и А ѵ {і) — перемещения дели и ракеты соответственно; 
е(і') — параметр рассогласования, измеряемый радиозвеном и ха¬ 
рактеризующий отклонение реальной траектории от кинематиче¬ 
ской; и т>ѵі (і) — напряжение на выходе радиозвена; Ш ѵ {і) — пол¬ 
ное ускорение ракеты. ДЗ — динамическое звено. 



Рис. 6.14 


Будем полагать, как это было принято в предыдущей главе, 
что самонаведение осуществляется по методу пропорционального 
наведения. При этом, как следует из (5.26), под &(і) можно понимать 

угловую скорость Лр Ш линии цели г в фиксированной (инерциаль¬ 
ной) системе координат 

в (*) = ^ = РФ (*)• (6-37) 

Так как при этом между г(і) и ф(^) существует весьма простая 
линейная связь, то с равным правом в схеме, изображенной на 
рис. 6.13, можно принимать 

е(/) = ф(/), (6.38) 

полагая, чта операция дифференцирования осуществляется в ра¬ 
диозвене. При этом схема на рис. 6.13 принимает вид, изображенный 
на рис. 6.14. 
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б. Характеристики радиозвена и звена 
автопилот-снаряд 

Для осуществления идеального пропорционального наведения 
между ускорением № р (/) и углом ср(/) должна существовать связь, 
определяемая соотношением (5.29), которое можно записать в сле¬ 
дующем виде; 

№ р (/) = сѴррср(0, (6.39) 

й 

где р= ш . 

Из сопоставления этого соотношения со схемой рис. 6.14 следует, 
что радиозвено и звено автопилот-снаряд должны быть линейными 
звеньями с общей передаточной функцией 

К Р з {р) Ка-с (р) = сѴрр. (6.40) 

Здесь К Р з (р) и Ка-с (р) — передаточные функции радиозвена и звена 
автопилот-снаряд. 

Так как мы приняли ранее, что в радиозвене осуществляется 
операция дифференцирования угла ф, то следует полагать 


причем 


Крз (р) — ^Со рз Рі 
Ка-с ( р)~ Ко а-с, 


Ко рз Ко а-с — ^К р . 


(6.41) 

(6.42) 


Иначе говоря, автопилот-снаряд должен быть линейным безынер¬ 
ционным звеном, а радиозвено должно состоять из безынерцион¬ 
ного усилителя и дифференцирующей ячейки. 

Однако в силу того, что как радиозвено, так и звено автопилот- 
снаряд должны быть линейными звеньями, с равным правом можно 
включить дифференцирующую ячейку не в радиозвено, а в звено 
автопилот-снаряд, т. е. полагать 

Крз (р) = Ко рз, Ка-с (р) = Ко а-с р, (6.43) 

где Ко рз Ко а-с— сѴ р. 

Таким образом, для осуществления идеального пропорциональ¬ 
ного наведения необходимо, чтобы радиозвено и звено автопилот- 
снаряд были безынерционными (за исключением дифференцирую¬ 
щей ячейки, входящей в состав одного из этих звеньев). Однако 
радиозвено и звено автопилот-снаряд невозможно сделать практи¬ 
чески безынерционными (см., например, гл. 4). Кроме того, даже 
если бы это было возможно по конструктивным соображениям, эти 
звенья нельзя было бы сделать безынерционными из-за действия 
всевозможных помех. Действительно, безынерционная система 
обладала бы бесконечно широкой полосой пропускания и, следова- 
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тельно, была бы полностью «забита» всевозможными помехами. 
Для устранения такой опасности приходится ограничивать полосу 
пропускания системы введением соответствующих инерционностей. 
Кроме того, для устранения опасности перегрузки ракеты слишком 
большими поперечными ускорениями в состав автопилота обычно 
вводится ограничитель команд с 
нелинейной характеристикой, изо¬ 
браженной на рис. 6.15. 

С учетом сказанного в простей¬ 
ших случаях полагают, что при не 
слишком больших помехах 

( Р ) ~ 1 + 7 ф р > (6.44) 

а звено автопилот-снаряд имеет 
структуру, изображенную на рис. 

6.16, т. е. состоит из безынерци¬ 
онного нелинейного элемента НЭ 
с характеристикой / 0 (^і) (рис. 6.15) и инерционного элемента 
с передаточной функцией 



Рис. 6.15 


/Се ( Р ) = 


К 


О а-с 


1+2&а.с Т а . с р + ТІ. с р 


2 -2 


а-с 


(6.45) 


Коэффициенты передачи Ко рз и Ко а-с выбираются таким образом, 
чтобы выполнялись условия (6.42) и (5.38). Коэффициент демпфиро¬ 
вания % а . с выбирается близким к единице, а требуемые величины 


и вх (?) 



Рис. 6.16 


постоянных времени Т ф и Т а . с зависят от характера целей, величины 
и характера помех и других факторов. В случае воздушных це¬ 
лей, как отмечалось в § 2.2, постоянная времени системы должна 
быть порядка десятых долей секунды. При этом такой же порядок 
должны иметь и величины Г ф и Т а . с . 

Следует иметь в виду, что эквивалентная схема (рис. 6.16) и 
соотношения (6.44) и (6.45) применяются лишь в качестве простей¬ 
шего приближения. При более точных исследованиях приходится 
учитывать, что структура и уравнения, описывающие поведение 
радиозвена и звена автопилот-снаряд, являются более сложными. 
Соответственно усложняются и методы исследования. (Эти методы 
излагаются далее, в гл. 12—18.) 

Рассмотрим особенности построения радиозвена, связанные со 
способом измерения угловой скорости гіф Ш. 
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В § 6.4 были описаны три различных способа измерения вели¬ 
чины гіф Ш\ однако для краткости мы ограничимся рассмотрением 
лишь двух из этих способов: системы со стабилизированной антен¬ 
ной и системы со следящим гироприводом. 

При применении стабилизированной антенны (рис. 6.5) угол ф 
измеряется локатором, антенна которого в процессе самонаведения 
стабилизирована в пространстве. Следовательно, роль радиозвена 


выполняет этот локатор, и для нахождения передаточной функции 
радиозвена достаточно найти связь между напряжением и ъых (і) 
на выходе радиолокатора и углом ф(^), т. е. отклонением цели от оси 


равносигнальной зоны этого радиолокатора. 

При применении антенны со следящим гироприводом (рис. 6.9) 
структурная схема радиозвена имеет более сложный вид, изобра¬ 
женный на рис. 6.11, т. е. состоит из собственно радиолокатора (пе¬ 
ленгатора) и гиропривода. При малых отклонениях передаточные 


функции локатора и гиропривода равны К л (р) и 


I 

Р 


К гп (р) соответст¬ 


венно, а передаточная функция радиозвена в целом равна, как сле¬ 
дует из рис. 6.11 или соотношения (6.23), 


(р) — 


и 


вых 


(О 


9(0 


К л ( р ) р 

Р + К л (р) К г п (р) 


(6.46) 


Как видно, в данном случае операция дифференцирования осущест¬ 
вляется в радиозвене, а не в автопилоте. 

Если звенья с передаточными функциями К л (р) и К гп (р) можно 
полагать безынерционными, ,т. е. 

К л (р) ~ К л (0) ^ 

и [ (6.47) 

/Сгп (Р) « Кгп (0), 


то из (6.46) имеем 


где 


и 


/Срз (р) 


*0 рз Р 
1 + Тф р ’ 


К 


О рз 


1 

*гп (0) 



1 

К л (0) Кгп (0) 


/ 


(6.48) 


(6.49) 


Следовательно, при выполнении условий (6.47) передаточная функ¬ 
ция радиозвена. со следящим гироприводом приводится к виду 
(6.44). При этом коэффициент передачи радиозвена /С 0рз и его по¬ 
стоянная времени Т ф определяются соотношениями (6.49). 
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в. Характеристики кинематического и динамического 
звеньев 

Для нахождения уравнений, описывающих кинематическое 
звено КЗ и динамическое звено ДЗ (рис. 6.14), рассмотрим 
рис. 6.17. 

Ось г фиксированной в пространстве системы координат хг 

выбрана совпадающей с радиусом-вектором г 0 , т. е. направлением 
ракета — дель в момент начала самонаведения. В этот момент ра¬ 
кета находится в начале координат, а цель — в точке Ц 0 . В произ¬ 



вольный момент времени цель и ракета находятся соответственно 
в точках ЩХц, г п ) и Р(х р , г р ). Положительные направления от¬ 
счета углов ф и у показаны стрелками. 

Для простоты будем полагать, что модуль скорости ракеты по¬ 
стоянен, т. е. ее касательное ускорение равно нулю. При этом 


полное ускорение ракеты ѴР ѵ равняется ее поперечному ускорению 


и, следовательно, перпендикулярно вектору скорости 

Ѵ р , как это 

и принято на рис. 6.17. 


Из рис. 6.17 вытекают следующие соотношения: 


х„ — 


51П ф = 4 г , 

(6.50) 

г„ — 


С05 ф = -Р-у Р , 

(6.51) 

Г=Ѵ (*ц — Хр ) 2 + (2ц — 2р) 2 , 

(6.52) 

Г р * = — Г р 5ІП у, 

(6.53) 

Г ру = Гр С05 у, 

(6.54) 
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Кроме того, очевидно: 


Ѵ рх = Ѵ р созу, (6.55) 

Ѵр У = 1/рЗІпу. (6.56) 


Ѵр Х — ~ ѴГр Х "Ь У рл: 0) 




— ^рг 4 ~ Ург 0 , 

х — — ѵ 

Л Р — р ѵ рх> 

2р — — У р 2 • 


(6.57) 

(6.58) 

(6.59) 

(6.60) 


Здесь Ѵрх о и Ѵрг о — соответственно значения составляющих Ѵ рх 
и Ѵр г скорости Ѵр в момент начала самонаведения; 

Р = Ті- < 6 ' 61 > 

Скорость ракеты У р была принята постоян¬ 
ной. Будем полагать ее известной. Известны 
также величины Ѵ рх0 и У рг0 . Как следует из 
рис. 6.14, уравнения кинематического звена 
должны давать связь угла ф с перемещения¬ 
ми А ц(^) и А р (і) цели и ракеты. В рассматри¬ 
ваемом случае перемещения цели задаются 
координатами (х ц , г п ), а перемещения раке¬ 
ты — координатами (х р , г р ). Поэтому кинема¬ 
тическое звено дает связь между углом ф и 
координатами (х ц , г ц ) и (х р , г р ) (см. рис. 6.18). 
Эта связь выражается уравнениями (6.50), 
(6.51) и (6.52). Следовательно, эти уравнения 
и являются уравнениями, полностью определяющими кинемати¬ 
ческое звено (в рассматриваемом, т. е. плоском, случае). 

Динамическое звено, как следует из рис. 6.14, характеризует 
связь между перемещениями ракеты и ее ускорением. Поэтому 
в рассматриваемом случае оно имеет вид, изображенный на рис. 6.18, 
и описывается системой уравнений (6.53) — (6.60). Эта система 
содержит 8 уравнений с 8 неизвестными (х р , г р , Ѵ рХУ Ѵ рѵ № рл: , 
ур 5 Іп у, со 5 у) и, следовательно, полностью определяет все ха¬ 
рактеристики динамического звена. 

Таким образом, в рассматриваемом случае (движение в одной 
плоскости, постоянная по модулю скорость ракеты) кинематическое 
и динамическое звенья системы самонаведения полностью описы¬ 
ваются уравнениями (6.50) — (6.60). 






Рис. 6.18 
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Наиболее простой вид эти уравнения принимают, если курсы 
ракеты и цели близки к встречным (а = 0 и |3 = 0) или к догонным 
(а = л, Р = 0). 

При курсах, близких к встречным, можно полагать 


йг 

сМ 


Ѵрхо = 0 , 
зіп ф, 

= -(^ц + ^р) 


(6.62) 

(6.63) 

(6.64) 


Соотношение (6.64) легко получается, если учесть, что 

= V, = - (К ц соз а + Ѵ р соз р). 


Так как мы приняли скорость ракеты Ѵ ѵ постоянной, то из (6.64) 
получается 


і 

Г (0 = Го - Ѵр I — | Ѵ ц (і) йі. 

О 


Если, кроме того, постоянна и скорость цели Ѵц, то 

г (і) = г 0 — (^р + Ѵц)!- 

Из соотношений (6.50), (6.57), (6.59), (6.62) и (6.63) 


*,=■? 


(6.65) 

(6.65') 

получается 

( 6 . 66 ) 
(6.67) 


При принятых допущениях уравнения (6.65), (6.66) и (6.67) пол¬ 
ностью определяют структуру кинематического и динамического 
звеньев. Действительно, скорость ракеты Ѵ р была принята постоян¬ 
ной и известной. Величина г 0 и функция Ѵц(0 являются исходными 
данными, для которых должен быть проведен анализ, и, следова¬ 
тельно, также могут считаться заданными. Поэтому соотношение 
(6.65) полностью определяет закон изменения расстояния /(^). 
При этом по формулам (6.66) и (6.67) однозначно определяется связь 
между функциями ф(^) и УР ѵ {і). [Функция х^і) относится к исход¬ 
ным внешним данным и может считаться заданной.] 

Следовательно, при курсах, близких к встречным, можно пола¬ 
гать, что кинематическое и динамическое звенья системы самона¬ 
ведения имеют вид, изображенный на рис. 6.19 и описываются со¬ 
отношениями (6.65), (6.66) и (6.67). 

Если курсы ракеты и цели существенно отличны от встречных 
(или догонных), но режим полета ракеты близок к невозмущенному, 
то значительное упрощение уравнений кинематического и динами¬ 
ческого звеньев может быть получено методом малых возмущений. 
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Для применения этого метода удобнее рассматривать движение 
ракеты и цели не в декартовой, а в полярной системе координат, 
как показано на рис. 6.20. На этом рисунке г — фиксированная 
в пространстве ось, от которой отсчитываются углы у р , у ц и ф. 
Положительные направления отсчета углов показаны на рис. 6.20 

стрелками. Скорость сближения ра¬ 
кеты с целью равна 

%=- (Ѵц С05 а + Ур со8 Р). (6.68) 

Кроме того, в соответствии с форму¬ 
лой (5.17) имеем 

Ѵ р 5Іп р — Ѵ п зіп а = — г ^ . (6.69) 

Р* [При выводе формулы (5.17) предпо- 

Рис. 6.19 лагалось, что угол ср отсчитывается 

по часовой стрелке, а на рис. 6.20 он 
отсчитывается против часовой стрелки. Поэтому в правой части 
уравнения (6.69) поставлен знак минус.] 

Но из рис. 6.20 следует, что 

а = уц + ср (6.70) 




и 

Р = Тр — ф. (6.71) 



Поэтому соотношения (6.68) и (6.69) могут быть записаны в следую¬ 
щем виде: 

= — [Ѵц С 08 (ѵ ц + ф) + Ѵр сов (ѵ р — ф)], (6.72) 

г Іи = Ѵи - 8ІП + Ф) — 8ІП (Тр — ф)- (6.73) 

При невозмущенном режиме полета ракета летит по прямой в 
упрежденную точку и, следовательно, выполняется условие иде- 
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ального упреждения (5.15) 

Ѵр$іпр о — 1/ ц $іпа 0 = 0. (6.74) 

Здесь и далее индекс «О» применяется для обозначения невозмущен¬ 
ного режима. 

В невозмущенном режиме линия цели г перемещается посту¬ 
пательно, т. е. 


Ф = ф 0 = сопзі. (6.75) 

В дальнейшем будем полагать, как это было принято ранее, что 


Фо = 0* (6.76) 

При этом, как следует из (6.70) и (6.71), 

а о — 7ц 0 > Ро — Ѵро (6.77) 

и соотношение (6.74) принимает вид 

Ѵ р 5ІП Ѵро — 5іп у Цо = 0. (6.78) 

Рассмотрим теперь режим полета при наличии малых возмуще¬ 
ний. При этом примем для простоты, что модули скоростей ракеты 
и цели Ѵ р и Ѵц постоянны. Тогда, возмущения будут проявляться 
в отклонениях траекторий цели и ракеты от прямолинейных и 
в наличии некоторой начальной ошибки упреждения Д(Ѵ Поэ¬ 
тому при малых возмущениях можно полагать: 


7ц = Т Цо + Ду ц , 

7р = Тр 0 + АТ р , 

Ф = Фо + Дф = Дф. 


(6.79) 


где Ду ц , Ду и ф — малые возмущения. 

Подставляя (6.79) в (6.72) и (6.73) и учитывая малость ве¬ 
личин Ду ц , Ду и ф, а также равенство (6.78), получаем после 

несложных преобразований 


-^ = -(Ѵ ц созу Цо + ^ р созу ро ), 

г Іи = Д 7ц соз у Цо - Ду р У р соз у ро + 
+ Ф(К ц созу Ц0 + 1/ р созу р0 ). 


(6.80) 


( 6 . 81 ) 
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Умножая левую и правую части равенства (6.80) на ф и складывая 
с (6.81), получаем 

ф 4т + Г ~и~ = Ау V С05 у — Дѵ У СОЗ V , 

т СІІ 1 *ц ц ' Цо Г Р Р *Ро’ 


*1Г = Л Ѵц С05 Ѵц. - А ? Р С08 V 


Отсюда следует, что 


Ф = 


- (Ду ц К ц соз у Цо ) - - (А?р Ѵр соз у ро ) 


Так как 




то 


\У — у _ у ^(^Ро ^р) _ У 

™Р~ У Р СІІ ~ Ѵ Ѵ СІІ ~ ѵ ѵ СІІ 


Дѵ = 4- - + ДТп . 

‘Р V р Р 'Ро* 


(6.82) 


Но из (6.71), (6.76), (6.77) и (6.79) следует, что 


А ? Ро = Д Ро, 

поэтому 

д т, 4>,+др- 

г* 

Аналогично нетоудно доказать, что 



1 


\_ 

р 


\Ѵ 


Ц» 


где — поперечное ускорение цели. 

Подставляя эти выражения в (6.82), получаем (при Ѵ р = сопзі 


Ѵ ц = СОП5І) 


1 

* 

<1 

1 

<1 


Ф= \ . 

(6.83) 

где 


Ах =-Ѵ^, соз у„ • 

ц р 2 ц «ц 0 » 

(6.84) 

Ал: = — ДР П У соз у п + И7 соз у . 

Р р г ° Р г Ро 1 р 2 Р ‘Ро* 

(6.85) 


Расстояние г, входящее в формулу (6.83), определяется из уравне¬ 
ния (6.80). Так как при принятых выше допущениях входящие 
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в правую часть этого выражения величины Ѵ ц , Ѵ ѵ , у ио и у Ро не изме¬ 
няются во времени, то интегрирование дает 

Г (О = Г 0 — (Ѵ ц С05 у Цо + Ѵ р С05 т ро ) і. (6.86) 

Из соотношений (6.83) — (6.86) следует, что при малых возмуще¬ 
ниях и неизменных Ѵ ц и Т/ р кинематическое звено полностью опи¬ 
сывается уравнениями (6.83), (6.84) и (6.86), а динамическое зве- 
но — уравнением (6.85). 

Эти уравнения линейны относительно возмущений и (или 
соответствующих им возмущений Ду ц и Ду р ), вследствие чего ана¬ 
лиз замкнутой системы регулирования значительно упрощается. 

Если курсы ракеты и цели близки к встречным и Д(3 0 = 0, то 
в формулах (6.85) и (6.86) следует полагать 

со$ 'Ѵдо = С05 Ѵро = 1 > Ро = 0, Др 0 = О, 

и, как нетрудно убедиться, они сводятся к полученным выше урав¬ 
нениям (6.65') и (6.67). 


г. Характеристика структурной схемы в целом 

Из изложенного ранее можно сделать следующие основные 
заключения о характеристиках структурной схемы системы само¬ 
наведения. 

1. При самонаведении по методу пропорционального наведения 
и рассмотрении движения в одной плоскости справедлива структур¬ 
ная схема, приведенная на рис. 6.14. 

2. При небольших помехах можно в первом приближении пола¬ 
гать, что радиозвено является линейным четырехполюсником с пе¬ 
редаточной функцией /С Р з(р), определяемой соотношением (6.44), 
а звено автопилот-снаряд состоит из безынерционного нелинейного 
элемента с характеристикой, изображенной на рис. 6.15, и линей¬ 
ного четырехполюсника с передаточной функцией, определяемой 
соотношениехМ (6.45). 

Структура радиозвена зависит от способа измерения угловой 
скорости йср Ш линии цели. Так, например, при применении стаби¬ 
лизированной антенны передаточная функция радиозвена совпадает 
с передаточной функцией радиолокатора. В случае же антенны со 
следящим гироприводом структурная схема радиозвена имеет более 
сложный вид, изображенный на рис. 6.11. 

3. При постоянной по модулю скорости ракеты кинематическое 
и динамическое звенья могут быть представлены в виде, изобра¬ 
женном на рис. 6.18, и описываются соответственно уравнениями 
(6.50) — (6.52) и (6.53) — (6.60). Эти уравнения являются нелиней¬ 
ными уравнениями с переменными параметрами. Наиболее простыми 
кинематическое и динамическое звенья получаются при курсах, 
близких к встречным (или к догонным). При этом они имеют вид, 
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изображенный на рис. 6.19, и описываются весьма простыми ли¬ 
нейными уравнениями с единственным переменным коэффициен¬ 
том г(і). 

Если курсы ракеты и цели существенно отличаются от встреч¬ 
ных или догонных, то уравнения кинематического и динамического 



Рис. 6.21 


звеньев получаются линейными лишь при малых возмущениях. 
При этом они описываются уравнениями (6.83) — (6.86) (при Ѵц = 
= сопзі: и Ѵр — сопзі:). 

4. Изложенное выше позволяет составлять структурные схемы 
системы самонаведения в целом для различных режимов полета и 



Рис. 6.22 


способов измерения угловой скорости йф/й/. Так, например, при 
полете по курсам, близким к встречным, и применении стабилизи¬ 
рованной антенны структурная схема системы самонаведения имеет 
вид, изображенный на рис. 6.21. При этом г(і) определяется по фор¬ 
муле (6.65) или (6.65'). 

Если режим полета ракеты близок к невозмущенному, Ѵр = 
= сопзі и Ѵ ц = сопзі, а измерение угловой скорости осуществляет¬ 
ся с помощью следящего гиропривода, то структурная схема сис¬ 
темы самонаведения имеет вид, изображенный на рис. 6.22. При 
этом функции Дх ц (/) и г(і) определяются по формулам (6.84) и 
(6.86), а динамическое звено описывается уравнением (6.85). 
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Аналогичным образом могут быть составлены структурные схе¬ 
мы и для других случаев. 

Математические методы анализа и синтеза таких и подобных 
им структурных схем даются в гл. 12—18. 

§ 6.7. ОСНОВНЫЕ ИСТОЧНИКИ ОШИБОК САМОНАВЕДЕНИЯ 

Ошибки самонаведения ракеты на цель могут быть разбиты 
на следующие основные группы в зависимости от их характера и 
происхождения: 

1. Ошибки наведения, вызываемые инерционностью управления, 
при наличии маневров цели. 

2. Ошибки наведения, вызываемые ограниченной маневрен¬ 
ностью ракеты, при большой кривизне требуемой траектории, 
обусловленной выбранным кинематическим методом наведения. 

3. Ошибки наведения, вызываемые ограниченной маневрен¬ 
ностью ракеты, при большой кривизне траектории, обусловлен¬ 
ной действием приборных ошибок. 

4. Ошибки наведения, вызываемые приборными ошибками 
вследствие наличия мертвой зоны управления. 

Рассмотрим несколько подробнее каждую группу ошибок. 

Ошибки первой группы (динамические ошибки) свойственны не 
только самонаведению, но и телеуправлению и были рассмотрены 
в § 2.2. Характер этих ошибок наглядно иллюстрируется соотноше¬ 
нием 


к 


макс 


1 

3 


^цмТ 


э» 


(2.17) 


где Лмакс—максимальное значение ошибки наведения (промаха), 
вызванной маневром цели с ускорением № цм , при наличии в систе¬ 
ме управления запаздывания т э . 

Из соотношения (2.17) видно, что данная ошибка вызвана сово¬ 
купным действием двух факторов — маневра цели и запаздывания 
т э . При отсутствии любого из этих факторов (т. е. при = 0 или 
т э = 0) ошибка данного вида исчезает. 

Ошибки второй группы также свойственны не только самонаве¬ 
дению, но и телеуправлению и были рассмотрены ранее (гл. 2 и 5). 
В гл. 5 было показано, что наибольшая кривизна траекторий тре¬ 
буется при наведении ракеты на цель по методу погони. При этом 
за счет ограниченной маневренности ракеты возникает ошибка, мак¬ 
симальное значение которой определяется соотношением (5.12):- 


к 


макс — 


2Ц7 
^ рм 




где Ѵц — скорость дели; — максимально возможное ускоре¬ 
ние ракеты. 
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Из формулы (5.12) видно, что эта ошибка уменьшается с увели¬ 
чением маневренности ракеты (т. е. с увеличением ускорения № рм ) 
и уменьшением скорости цели и делается равной нулю в случае 
неподвижной цели. Так как существуют такие методы наведения, 
которые не требуют большой кривизны траектории (например, ме¬ 
тод ПС), то ошибки второй группы свойственны не всем системам 
самонаведения, а лишь тем из них, которые основаны на неблаго¬ 
приятных (с точки зрения формы траектории) методах наведения, 
например системам самонаведения по методу погони. 

Ошибки наведения первой и второй групп имеют место даже в си¬ 
стемах, лишенных приборных ошибок (здесь и далее под приборны¬ 
ми ошибками понимаются все ошибки, вызываемые неидеальностью 
действия аппаратуры управления, за исключением ошибок, вызы¬ 
ваемых инерционностью управления, которые вынесены в отдельный 
класс ошибок). 

Наличие приборных ошибок (в том числе ошибок, вызываемых 
действием помех) сказывается в появлении третьей и четвертой групп 
ошибок наведения*. 

Ошибки наведения третьей группы возникают вследствие того, 
что наличие приборных ошибок может настолько искривить траек¬ 
торию ракеты, требуемую для попадания в цель, что ракета ввиду 
своей ограниченной маневренности не сможет следовать по этой 
траектории и пролетит мимо цели. 

Рассмотрим, наконец, ошибки четвертой группы, вызываемые 
приборными ошибками вследствие наличия так называемой мерт¬ 
вой зоны управления. 

Пусть Ар — угловая ошибка в направлении вектора скорости 
ракеты (ошибка упреждения); тогда соответствующая ей линейная 
ошибка равна 

Ах ж г Ар, 

где г — расстояние от ракеты до цели. 

На некотором минимальном расстоянии г мз до цели система уп¬ 
равления практически перестает действовать, и ошибка Дх мз ~ 
^г мз Др, которая имеет место в этот момент времени, в дальнейшем 
не корректируется и может даже несколько возрасти. Поэтому ра¬ 
кета пролетает мимо цели на расстоянии 

Н Длт мз = г мз др 

(более точная формула для вычисления промаха к приводится 
ниже). 


* При действии весьма сильных помех возможна полная потеря цели 
головкой самонаведения (т. е. потеря цели на все или почти все время самона¬ 
ведения). Возникающие при этом весьма большие ошибки наведения могут 
быть отнесены к пятой группе ошибок. 
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То минимальное расстояние г ш , на котором система управления 
перестанет нормально действовать, называется мертвой зоной 
управления. 

Мертвая зона управления может вызываться следующими ос¬ 
новными причинами: 

1. Импульсный радиолокатор, входящий в систему управления, 
имеет мертвую зону, обусловленную невозможностью отделить им¬ 
пульс, отраженный от цели, от мощного зондирующего импульса, 
если расстояние от ракеты до цели уменьшается до некоторой ве¬ 
личины г и определяемой извест- 



где с — скорость света; А/ — 


минимально различимый радио¬ 
локатором интервал времени Рис. 6.23 

между прямым и отраженным 
импульсами. 

Обеспечение в ракетной аппаратуре интервала А/, значительно 
меньшего 0,3—0,5 мксек , может представлять трудности. Это обус¬ 
ловливает мертвую зону порядка 50—70 м . 

2. Система управления вследствие своей инерционности дает 
некоторое эквивалентное запаздывание т э в исполнении появившей¬ 
ся на ее входе команды. Это означает, что все отклонения ракеты 
от правильного полета на цель, обнаруженные радиолокатором за 
время, меньшее, чем т э , до встречи ракеты с целью, не успевают вы¬ 
звать соответствующей корректировки траектории полета ракеты 
до встречи ракеты с целью. Таким образом, инерционность управ¬ 
ления создает мертвую зону 

г 2 »|Ѵ/|т э , (6.88) 

где т э — эквивалентное запаздывание системы управления 
(см. гл. 1); Ѵ г — скорость сближения ракеты с целью, опреде¬ 
ляемая соотношением 

Ѵ '-Ж- < 6 ' 89 > 

Если ракета и цель имеют скорости Ѵ р и К ц соответственно 
(рис. 6.23), то 

V г = — (Ѵц со5 а + Ѵ р со5 р). (6.90) 

В худшем случае, при стрельбе точно навстречу, скорость сбли¬ 
жения максимальна и равна 


6 Зак. 2072 


\Ѵ„ 1 = Уц + 1/р. 


(6.90') 
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Поэтому максимальное значение мертвой зоны равно 

макс ~ (Ѵц + Ѵ р ) Т э . (6.91) 

Пусть, например, 

(Ѵц + V р) М акс Ж 1000 м/сек . 

Полагая, что запаздывание т э не превышает 0,3 — 0,5 сек , по¬ 
лучим 

Г2 макс - 300 -т- 500 м. (6.92) 

3. При очень малых расстояниях до цели линейный размер цели 
становится сравнимым с расстоянием г, выходит за пределы полез¬ 
ного угла зрения радиопеленгатора и работа последнего резко ухуд¬ 
шается. Очевидно, это явление будет иметь место при следующем 
расстоянии до цели: 


где / м — максимальный линейный размер цели; ср п — полезный 
угол зрения радиопеленгатора. 

Если принять / м = 15-^30 м и ср п = 10°, то получится г ь = 
= 75-І-150 м . 

4. При малых расстояниях до цели напряжение на входе радио¬ 
пеленгатора возрастает во времени столь быстро, что автоматиче¬ 
ская регулировка усиления может не успевать компенсировать это 
изменение. Поэтому при отсутствии дополнительной специальной 
программной регулировки усиления нормальная работа радиопелен¬ 
гатора может нарушиться. 

5. При отсутствии специальных мер резкое возрастание чув¬ 
ствительности радиопеленгатора к перемещениям ракеты, которое 
получается при г 0, может привести к потере динамической устой¬ 
чивости регулирования. 

Из сказанного очевидно, что система самонаведения имеет не¬ 
которую мертвую зону г ыз , которая может достигать 200—500 м , 
и вызывается в основном инерционностью управления (запазды¬ 
ванием). Выясним, какая ошибка наведения может вызываться 
наличием мертвой зоны. В момент достижения ракетой расстояния 
г мз (рис. 6.24), равного мертвой зоне, цель находится в точке Ц , 
а ракета—в точке Р. При этом вектор скорости ракеты относительно 
цели, равный 


Ѵотн = Уо - У* 


образует с линией визирования цели г мз некоторый угол 6. Так как 

мы полагаем, что в мертвой зоне векторы Ѵ ѵ и Ѵц остаются неизмен¬ 
ными, то неизменным оказывается и вектор относительной скоро¬ 
сти Ѵотн- Это означает, что в системе координат, связанной с целью, 
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ракета движется по прямой РОВ, а расстояние г между ракетой и 
целью достигает минимума, когда ракета оказывается в точке В, 
являющейся основанием перпендикуляра, опущенного из точки 
Ц на прямую РВ. Поэтому промах равен 

к = ЦВ = г М8 5Іп б. (6.93) 


Будем полагать, что векторы Ѵц и V т расположены в одной плоско¬ 
сти. Пусть ЦЫ — фиксированное направление в этой плоскости. 
Тогда из рис. 6.24 следует, что 


V 


ф = 


отн п 


I 


9 


М3 


где Ѵотн п = Ѵоти 5ІП б — составляю - 
щая вектора Ѵ 0 тю перпендикулярная 


линии визирования г мз . 
Следовательно, 


Ф 


Ѵ отн 5ІП 5 


М3 


(6.94) 


Из (6.93) и (6.94) имеем 

.2 


к = 


М3 


V 


ф. 


(6.95) 


отн 



Рис. 6.24 


Здесь Ѵотн и ф — значения относи¬ 
тельной скорости ракеты и угловой 
скорости линии визирования цели 
в точке Р, т. е. в тот момент, когда расстояние между ракетой и 
целью достигает величины г мз . Из рассмотрения треугольника 
РАО следует, что 


и 


Поэтому 


Ѵотн = ѴК + Ѵр - 2ѴцѴ р соз у 


у = я — (а + Р). 


'Ѵотн = Ѵ 7 р /1 + | 2 + 2| С05 (а + Р). 
Учитывая, кроме того, что в соответствии с (5.25) 


(6.96) 


лр = 


Ѵ°5 Ро 




можно формулу (6.95) записать в следующем виде: 


к 


г ыз Д Р С08 Ро 


/1 + 5 2 +.25 С05 (а + Р) ' 


(6.97) 


6 * 
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Как было показано в гл. 5, при ^<!0,5 можно полагать 
созро = 1- При этом 

к - г -" мз АР - (6.97') 

ѴТ + е 2 + 21 С05 (а + Р) ѵ 

Наконец, если |<^1, то 


к « г мз Ар. (6.97") 

В формулах (6.97), (6.97') и (6.97") Ар — значение ошибки упрежде¬ 
ния при г = г мз , т. е. момент вхождения ракеты в мертвую зону. 
Пусть 1 7 р = 1000 м/сек и г мз = 300 м. Тогда при Ар = 0,1 рад = 6° 
будет к = 30 м. 

Этот пример показывает, что весьма важно обеспечивать воз¬ 
можно меньшие значения приборной ошибки Др и мертвой зоны г мз . 

Контрольные вопросы 

1. При каких условиях в энергетическом отношении выгоднее полуак¬ 
тивное самонаведение и при каких — активное? 

2. Дайте классификацию систем самонаведения: 

а) по типу энергии, используемой для самонаведения; 

б) по месту расположения источника первичной энергии; 

в) по применяемым кинематическим методам наведения; 

г) по способу измерения условий скорости линии цели, йуійі. 

3. Дайте сравнительный анализ различных способов измерения угловой 
скорости линии цели, йційі. 

4. Составьте структурную схему радиозвена, соответствующую функцио¬ 
нальной схеме, изображенной на рис. 6.5. 

5. Составьте структурную схему, соответствующую функциональной 
схеме, изображенной на рис. 6.12. 

6. Составьте структурную схему системы самонаведения со следящим 
гироприводом для встречных курсов ракеты и цели. 

7. При каких допущениях кинематическое и динамическое звенья сис¬ 
темы самонаведения могут быть представлены в виде, изображенном на 
рис. 6.19? 

8. Проделайте подробно все выкладки, приводящие соотношения (6.72) 
и (6.73) соответственно к выражениям (6.80) и (6.81). 

9. Каковы основные источники ошибок самонаведения ракеты на цель? 

10. В чем принципиальные различия в характере влияния приборных 

ошибок на величину промаха при ■ самонаведении и при телеуправлении 
первого вида? 

Литература [1, 2, 3]. 
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РАДИОТЕХНИЧЕСКИЕ СИСТЕМЫ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 


§ 7.1. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА СИСТЕМ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 

В зависимости от способа образования и места формирования 
команд системы телеуправления первого вида (ТУ-1) подразделяют¬ 
ся на командные (с командной радиолинией) и системы лучевого 



наведения*. При командном управлении координаты ракеты и цели, 

характеризуемые векторами г р и г ц соответственно, определяются 
с помощью измерительных средств, расположенных на КП 
(рис. 7.1). Параметр рассогласования формируется с помощью счет¬ 
но-решающего прибора в зависимости от взаимного расположения 
КП, ракеты и цели и в соответствии с применяемым кинематическим 
методом наведения. Команды управления, отвечающие заданному 
параметру рассогласования, передаются на ракету с помощью ко- 

* Лучевое наведение иногда называют теленаведением. 
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мандной радиолинии или по проводам. Формирование команд 
может осуществляться автоматически или оператором. Командное 
управление применяется с движущегося или неподвижного КП. 
Первому случаю соответствуют, например, системы командного 
управления, применяемые на ракетоносцах (кораблях или самоле¬ 
тах), а второму — системы управления комплексами зенитных сна¬ 
рядов. Преимуществом командных систем управления является воз¬ 
можность реализации разнообразных траекторий ракеты в процес¬ 
се ее сближения с маневрирующей целью, а также сравнительно 
простое бортовое радиооборудование. 

При лучевом наведении для управления ракетой используется 
определенным образом сформированный на командном пункте и 
направленный в заданную точку пространства радиолуч. Положе¬ 
нием луча управляет счетно-решающее устройство, вырабатывающее 
команды на основе используемого кинематического метода и изме¬ 
ренных координат Гц и г р . В процессе всего наведения ракета должна 
находиться на оси равносигнальной зоны луча. Формирование ко¬ 
манд, удерживающих ракету в нужном положении, осуществляет¬ 
ся автоматически аппаратурой, расположенной на ракете. 

В командных системах управления и при лучевом наведении 
применяются как метод накрытия цели, так и различные методы 
наведения в упрежденную точку. 

В системах телеуправления второго вида (ТУ-2) измерительные 
средства расположены на ракете и определяют положение цели от¬ 
носительно ракеты. По своей структуре автоматическое управле¬ 
ние ТУ-2 сходно с самонаведением, однако в отличие от последнего 
реализация ТУ-2 требует дополнительно канал передачи информа¬ 
ции о цели с ракеты на КП и канал передачи команд с КП на ракету. 
Поэтому ТУ-2 применяется только в системах с ручным управлением. 

§ 7.2. ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЕ ВТОРОГО ВИДА (ТУ-2) 
а. Функциональная схема ТУ-2 

Процесс наведения ракеты на цель при ТУ-2 в общем случае 
можно проанализировать, пользуясь уже рассмотренной в первой 
главе функциональной схемой системы телеуправления с телевизион¬ 
ной головкой (рис. 1.11). 

Расположенные на ракете измерительные средства (телевизион¬ 
ная камера или радиолокатор, или теплопеленгатор и т. п.) обнару¬ 
живают отклонения вектора г, характеризующего взаимное положе¬ 
ние ракеты и цели, в какой-либо измерительной системе координат 
(рис. 7.1, а ). При телеуправлении второго вида в качестве измери¬ 
тельной системы координат можно использовать связанную (р г р , 
у р , * р ), поточную (р г п , у п , дг п ) или стабилизированную (рг\ у', х'). 

Измеренное отклонение е (е ь е 2 или е 3 ) передается по линии связи 
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на командный пункт, где оно преобразуется в параметр рассогла¬ 
сования, удобный для восприятия оператором. В соответствии с ве¬ 
личиной и знаком параметра рассогласования вырабатываются сиг¬ 
налы управления, которые далее по командной линии передаются на 
автопилот ракеты. Изменение траектории ракеты в виде отклонения 

е вновь фиксируется измерительными средствами на ракете и таким 
образом контур наведения замыкается. Поскольку при ТУ-2 пара¬ 
метр е характеризует отклонение направления ракета — цель 

г (рис. 7.1, а), здесь возможно применение таких же кинематических 

методов, как* и'*,при самонаведении. 

Рассмотрим использование некоторых из них в случае ТУ-2 с оператором. 

На рис. 7.1,6 показано упрощенное изображение экрана индикатора це¬ 
ли. Цель представлена точкой Ц , а линии ох и оу отображают положение 
осей рх р и /?ур связанной, рх п и ру п поточной или рх' и ру' стабилизиро¬ 
ванной системы координат (рис. 7.1,а). Параметр рассогласования р пропор¬ 
ционален угловому отклонению г, и, таким образом, по проекциям р ѵ и р ѵ 
можно судить об отклонениях ракеты в любой из двух взаимноортогональ¬ 
ных плоскостей. 

Оператор, находясь на командном пункте, формирует сигналы управле¬ 
ния так, чтобы пятно Ц оставалось все время приблизительно совмещенным 
с точкой О. 

Если параметр рассогласования измеряется в поточной системе коорди¬ 
нат, то отклонения г от оси р, г п будут характеризоваться величиной е 2 
(рис. 7.1,а): Поэтому оператор, сводя отклонение е 2 к нулю, тем самым 

обеспечивает совмещение вектора с направлением на цель, и следова¬ 
тельно ракета будет наводиться по кривой погони. 

Для наведения ракеты методом последовательных упреждений необхо¬ 
димо, как и при самонаведении, измерять угловое отклонение г 3 в стабили¬ 
зированной системе координат р, г', у', х' (рис. 7.1,а). 

б. Структурная схема ТУ-2 

Структурная схема ТУ-2 для наведения в одной плоскости пока¬ 
зана на рис. 7.2. На схеме применены следующие обозначения: 

Ац(0> А р ({) — перемещения цели и ракеты соответственно; 

е (і) — угловое отклонение (параметр рассогласования); 

и вых (і) — командные сигналы на входе звена «автопилот- 
снаряд»; 

№ р (0 — полное ускорение ракеты; 

и п \ (і), ц П 2(0> Ипз(0 — помехи измерителю углового отклоне¬ 
ния, радиолинии передачи данных измерения и командной 
радиолинии, приведенные к выходам перечисленных устройств; 

А к(і) — ошибки оператора при исполнении команд. 

Передаточные функции звена автопилот-снаряд Ка- С (р), дина¬ 
мического звена /Сдз(р) и кинематического звена /С К з(р) (рис. 7.2) 
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в случае телеуправления второго вида описываются точно такими 
же уравнениями, что и при самонаведении. 

Сравнение структурных схем телеуправления второго вида и 
самонаведения (рис. 7.2 и рис. 6.14) показывает, что между ними 
имеется много общего. Отличие заключается лишь в структурной 
схеме элементов, преобразующих угловые отклонения г (/) в команды 
на автопилот а вых (/). Поскольку элементы, обведенные на рис. 7.2 
пунктирной линией, выполняют те же функции, что и радиозвено 
при самонаведении, их также уместно назвать радиозвеном. Однако 
радиозвено в случае ТУ-2 оказывается значительно сложнее. В со- 



Рис. 7.2 


став этого сложного радиозвена входят: измерительное устройство, 


радиоканал для передачи измеренного отклонения г{і) с ракеты на 
командный пункт, индикатор, оператор, датчик команд и командная 
радиолиния. 

При расчете системы управления действия оператора удобно 
заменить эквивалентным динамическим звеном. На основании экс¬ 
периментальных исследований, проведенных с операторами, уп¬ 
равляющими ракетой в различных ситуациях, было установлено, что 
при определенном навыке в управлении наблюдаются закономер¬ 
ности в реакциях оператора на изменения параметра рассогласо¬ 
вания р (рис. 7.1, б). Передаточная функция, характеризующая 
действия оператора, может быть приближенно представлена сле¬ 
дующим соотношением [92]: 


Коп(р) = 


К 0 „ М (р) 


М(р) 


е~' р , 


(7.1) 


где К ои (р) — коэффициент передачи, который является функцией 
времени действия оператора и может изменяться в широких пре¬ 
делах; т — время запаздывания реакции оператора, составляющее 
0,2—0,4 сек ; М(р) — полином 0—2 порядка; Ы(р) — поли¬ 
ном 0—4 порядка. 
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В первом приближении можно полагать 

(7.2) 

где Т і и Т 2 —постоянные времени, характеризующие действия 
оператора. 

Нетрудно видеть, что оператор осуществляет управление в со¬ 
ответствии с наблюдаемой величиной параметра рассогласования и 
его производной. 


Кои (Р) = 


Аоп(^Р+1) 
7*2 р + 1 


в. Сравнение систем ТУ-2 с самонаведением И] 

Так как телеуправление второго вида — ручное, оно приобре¬ 
тает новое качество по сравнению с самонаведением — участие 
человека в процессе управления ракетой. Это влечет за собой до¬ 
полнительные преимущества и недостатки. 

Основным недостатком управления с помощью оператора являет¬ 
ся влияние его субъективных свойств на качество и точность управ¬ 
ления. Надежность и точность такого управления зависят не только 
от квалификации оператора, но также и от его физического и мо¬ 
рального состояния. В качестве недостатка ручного управления 
следует также отметить и значительную продолжительность и 
стоимость подготовки квалифицированных операторов. Однако 
управление с помощью оператора обладает и существенным пре¬ 
имуществом — участием в процессе управления сознательной воли 
человека, обеспечивающей гибкость управления, а в ряде слу¬ 
чаев и большую помехоустойчивость. 

Система телеуправления с телевизионной головкой позволяет 
в наибольшей степени использовать преимущества участия в управ¬ 
лении оператора, так как она дает наиболее детальное изображение 
цели. Однако этой системе в наибольшей степени свойственны и не¬ 
достатки ТУ-2 — большая сложность, чем при самонаведении, и 
подверженность действию помех каналов связи и управления. Кроме 
того, при использовании видимых лучей дальность действия неве¬ 
лика и сильно зависит от времени суток и метеоусловий. 

Система телеуправления второго вида с радиолокационной го¬ 
ловкой значительно проще системы с телевизионной головкой. 
Кроме того, она позволяет осуществлять радиотехнический конт¬ 
роль цели и тем самым существенно повысить дальность и надеж¬ 
ность действия системы. Однако изображение цели в этом случае 
получается в виде пятна, что не позволяет использовать основное 
преимущество ТУ-2 с оператором — возможность более детального 
анализа цели. В тоже время и эта система остается более сложной, 
чем система самонаведения. 


6В Зак. 2072 
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§ 7.3. ФУНКЦИОНАЛЬНЫЕ СХЕМЫ СИСТЕМ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 
ПЕРВОГО ВИДА (ТУ-1) 

а. ТУ-1 по методу накрытия цели 

При наведении по методу накрытия цели ракета должна нахо¬ 
диться на направлении КП — цель; поэтому в качестве параметра 

рассогласования здесь принимают угловое отклонение & направления 

—> —► 

Гр от Гц или линейное откло¬ 
нение ракеты к от линии г ц 
(рис. 7.3): 

б = ѵ ц —Ѵр (7.3) 

или 

/г = г р 5ІП8. (7.4) 

Принимая во внимание малость 
угла е, приближенно получим 

п^г р (ѵ ц — ѵ р ). (7.5) 

Уравнения (7.3) и (7.5) позво¬ 
ляют определить состав измери¬ 
тельных средств для реализа¬ 
ции метода накрытия цели как при командном, так и при лучевом 
наведении. 

Рассмотрим вначале командное наведение. 

Для формирования сигналов управления на командном пункте 
необходимо иметь угломерное устройство, измеряющее разность 



Канал 
контроля 
цели 



«г: 

^ Ракета 

\т 
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Рис. 7.4 
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углов ѵ ц — ѵ р , а если в качестве параметра рассогласования при¬ 
нята величина Л, то и дальность до ракеты г р . Счетно-решающий 
прибор преобразует измеренные данные в командные сигналы. Один 
из возможных вариантов осуществления системы командного уп¬ 
равления методом накрытия цели показан на рис. 7.4. 

При наведении по методу накрытия цели с помощью лучевой 
системы командные сигналы формируются на ракете. Возможный 
способ построения функциональной схемы подобных систем пока- 



Командный 

пункт 


Рис. 7.5 


зан на рис. 7.5. Здесь имеется один радиолокатор, работающий 
в режиме слежения за целью. При этом луч локатора одновременно 
служит и в качестве управляющего для ракеты, так как любое 
отклонение ракеты от оси равносигнальной зоны воспринимается 
измерителем параметра рассогласования, расположенным на ра¬ 
кете. В результате вырабатываются команды на автопилот, и ра¬ 
кета, исправляя свою траекторию, вновь возвращается на ось рав¬ 
носигнальной зоны луча. 

Рассмотренная выше функциональная схема лучевого наведе¬ 
ния справедлива, когда ракета после старта вышла на равносиг¬ 
нальное направление и перешла в режим наведения по лучу. Ввод 
ракеты в луч, осуществляемый на стартовом участке, является весь¬ 
ма сложным и ответственным этапом наведения. Некоторые подроб¬ 
ности об особенностях стартового участка траектории при лучевом 
наведении ракеты можно найти в 13] и [11]. 

6В* 
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б. ТУ-1 по методу параллельного сближения 


Как отмечалось в гл. 5, идеальная кинематическая траектория 
ракеты, наводимой по методу параллельного сближения, получает¬ 
ся при выполнении любого из следующих условий: 

1. Вектор скорости ракеты направлен точно в упрежденную 
точку, т. е. ошибка упреждения Д|3 равна нулю. 


2. Линия ракета — цель г перемещается в пространстве посту¬ 
пательно, т. е. угловая скорость сіуійі ее вращения равна нулю. 

Поэтому в качестве параметра 
рассогласования можно выбирать 
ошибку упреждения 



Др = 


г 

V 


р 


йф 

йі 


(5.25) 


или угловую скорость линии визи¬ 
рования 

йф 


со 


йі 


Можно также требовать выполне¬ 
ния в установившемся режиме не 
условия 

Ф = СОП5І; 


(которое обеспечивается при равенстве нулю ошибки упреждения 
ДР или угловой скорости со), а более жесткого условия 


Ф = Фо, (7.6) 

где фо — значение угла ф в момент начала наведения. От того, 
какая из величин (Др, со или какая-либо иная) выбрана в качестве 
параметра рассогласования е, зависит, с одной стороны, сложность 
его измерения, а с другой — качество регулирования при наличии 
различных возмущений, определяющее точность наведения. По¬ 
этому окончательный выбор параметра рассогласования может быть 
сделан лишь после сравнительного анализа сложности осуществле¬ 
ния системы управления и точности наведения для различных 
видов параметра рассогласования. В дальнейшем при выборе пара¬ 
метра рассогласования мы будем для конкретности исходить из 
условия (7.6). Рассматривая плоский случай (рис. 7.6), из тре¬ 
угольника ОРЦ находим 

РВ = Гр 5ІП Т) = Г 5ІП (X. (7.7) 

Но т) = ѵ д — ѵ р и |х = ф — ѵ ц , поэтому из (7.7) имеем 

5ІП (Ѵц — Ѵр) = 5ІП (ф — Ѵц), (7.8) 

г р 
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откуда 


(7.9) 


ѵ р — Ѵц — агс 5Іп 


г 



5ІП (ф — 



Так как мы хотим, чтобы выполнялось условие (7.6), то тре¬ 
буемое значение ѵ рт угла ѵ р должно удовлетворять условию 


V 


рт 


ѵ ц — агс зіп 


г* 5ІП (фо — Ѵц) 


(7.10) 


Поэтому в качестве параметра рассогласования может быть выбрана 
величина 

(7.11) 


V 


рт 


Ѵр* 


т. е. отклонение направления вектора г р от требуемого направления, 
обеспечивающего выполнение условия (7.6). 

Из (7.10) и (7.11) следует, что 


8 = (ѵ ц — ѵ р ) — агс зіп 


$ІП (фо Ѵц) 
р 


(7.12) 


Если в процессе наведения разности углов (ѵ ц — ѵ р ) и 
(Ф — ѵ ц ) остаются достаточно малыми, то вместо (7.8) можно по¬ 
лагать 


Ѵц Ѵ р 




(7.13) 


и выражение (7.12) принимает значительно более простой вид: 

в = (Ѵц — Ѵр) — Гц _ Гр (фо — Ѵц). (7.14) 

Р 


Разности углов (ѵ ц — ѵ р ) и (ф — ѵ ц ) малы, если вектор скорости цели 
в течение всего процесса наведения направлен приблизительно на 
командный пункт (или в противоположную сторону) и, следова¬ 
тельно, ракета и цель движутся по курсам, близким к встречным 
или догонным. Поэтому приближенное соотношение (7.14) справед¬ 
ливо при курсах, близких к встречным или догонным. 

В формулах (7.12) и (7.14) ф 0 — направление вектора г в момент 
начала наведения, определенное в некоторой фиксированной систе¬ 
ме координат хог (рис. 7.6). 

Управление ракетой может осуществляться с помощью управ¬ 
ляющего луча или командной радиолинии. 

При применении командной радиолинии функциональная схема 
системы управления имеет вид, изображенный на рис. 7.7. Радиоло¬ 
каторы ЛЦ и ЛР измеряют координаты цели (г ц , ѵ ц ) и ракеты 
(г р , Ѵр). 
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На основании данных этих измерений счетно-решающий прибор 

вычисляет параметр рассогласования е, передаваемый по команд¬ 
ной радиолинии на борт ракеты, где он преобразуется автопилотом 
в команды на рули. 



і _» 


Командный пункт 


Рис. 7.7 


При применении управляющего луча функциональная схема 
системы наведения принимает вид, изображенный на рис. 7.8. 



Локатор ракеты, измеряющий координаты (т- р , ѵ р )^ создает одновре¬ 
менно равносигнальную зону (луч), на оси которой должна удержи¬ 
ваться ракета. Отклонения ракеты от оси равносигнальной зоны 
измеряются бортовым приемником и преобразуются автопилотом 
в команды на рули ракеты. Счетно-решающий прибор (СРП) в этом 
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случае вычисляет требуемое направление ѵ рт оси равносигнальной 
зоны локатора ракеты по формуле (7.10) и передает его на локатор 
ракеты. Входящее в состав этого локатора исполнительное устрой¬ 
ство (например, привод антенной системы) должно обеспечивать 
направление оси равносигнальной зоны в соответствии с требуемым 

значением угла ѵ рт . Рассмотренные системы командного наведения 
(рис. 7.4 и рис. 7.7) являются устройствами автоматического управ¬ 
ления с замыканием контура через командный пункт. Если в этих 
системах счетно-решающий прибор заменить оператором с индика¬ 
тором положения ракеты и цели и датчиком команд, то получится 
командная система телеуправления первого вида с ручным наве¬ 
дением. 


§ 7.4. СТРУКТУРНАЯ СХЕМА ТУ-1 ПРИ КОМАНДНОМ 
НАВЕДЕНИИ 

а. Общие соотношения 

Структурная схема ТУ-1 для случая движущегося командного 
пункта при наведении по методу параллельного сближения показана 
на рис. 7.9. 


Сложное радиозвено 



Внешним возмущением для системы телеуправления является 

—у 

движение цели, характеризуемое перемещением Л ц (/). Взаимное 

—>■ —>■ 

перемещение цели Л ц (/) и командного пункта А кп (1) приводит к из¬ 
менению направления командный пункт — цель (вектор г ц на 
рис. 7.1, а). Это отображается на схеме рис. 7.9 кинематическим 

звеном КЗ-1. Координаты вектора г ц измеряются локатором цели, 
на выходе которого в общем случае получаются значения дально- 
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сти Гц, азимута ѵ Цл . и угла места ѵ Цу цели. Кинематическое звено 
КЗ-2 отображает взаимное перемещение командного пункта А кп (і) 

и ракеты Л Р (/). Координаты вектора г р измеряются локатором ра¬ 
кеты, на выходе которого получаются значения'дальности г р , ази¬ 
мута ѵ рг и угла места ѵ ру ракеты. Сигналы с выходов локатора цели 
и локатора ракеты подаются на СРП, который в соответствии 
с принятым кинематическим методом наведения вырабатывает на¬ 
пряжение, характеризующее параметр рассогласования е(^). По 
командной радиолинии параметр г(і) передается на ракету. Приня¬ 
тые приемным устройством команды и вкх (і) поступают на автопилот, 
в результате чего образуется ускорение № р (/), изменяющее траек¬ 
торию ракеты А ѵ (і). Локатор цели, локатор ракеты и командная 
радиолиния в той или иной степени подвержены воздействию раз¬ 
личных помех, а счетно-решающее устройство выполняет математи¬ 
ческие операции с ошибками. На схеме это отображается некоторы¬ 
ми возмущениями и пі (і), и п2 {1 ), и п 3 (і) и ц п4 (^), приведенными к вы¬ 
ходу соответствующего устройства. 

При детальном рассмотрении структурной схемы командной 
системы телеуправления ограничимся рассмотрением управления 
только в одной, например вертикальной, плоскости. Предполагая 
далее, что при наведении применяется метод параллельного сбли¬ 
жения, найдем математические соотношения, описывающие эле¬ 
менты структурной схемы. 

б. Характеристики радиозвена и звена 

автопилот-снаряд 

Звено автопилот-снаряд устанавливает связь между командами 

управления ц ВЬІХ (/), поступающими на автопилот, и полным ускоре- 

— 

нием ракеты (і). В случае движения в одной плоскости эта связь 
характеризуется передаточной функцией (4.23). 

В отличие от самонаведения, где радиозвено можно было пред¬ 
ставить передаточной функцией /( Р3 (р), характеризующей элемент 
с одним входом и одним выходом (рис. 6.14), при командном теле¬ 
управлении радиозвено оказывается значительно более сложным 
элементом. Так, например, в случае метода параллельного сближе¬ 
ния подлежащий измерению параметр рассогласования е опреде¬ 
ляется (7.12) или (7.14). На выходе идеального радиозвена без 
помех при этом получим напряжение « вых , пропорциональное пара¬ 
метру рассогласования е, т. е. и кт =Кг. Следует, одйако, отметить, 
что в реальных условиях, когда имеют место искажения сигналов и 
ошибки измерительных средств, СРП и командной радиолинии, 
уравнения, описывающие сложное радиозвено, будут иными. 
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Например, в простейшем случае, когда помехи отсутствуют, а па¬ 
раметр рассогласования определяется формулой (7.14), уравнения 
радиозвена можно представить в следующем виде: 

^ВЫХ ~ ТСкрл (р) (7.15) 


где 


е = Кѵ ц ( Р) Ѵц — /Сѵ р (р) Ѵр — 


!< ГЦ (Р) г ц — ; <гр (Р) '•р 

Я/-Р (р) Г Р 


ус* (р) Фо — ^ѵ ц (р) Ѵц' . 


(7.16) 


Соответствующая этим уравнениям структурная схема радио¬ 
звена показана на рис. 7.10; 



На схеме введены следующие обозначения: 

/Сѵ р (р), 7< Ѵц (р) — передаточные функции угломерных устройств 

локатора ракеты и локатора цели соответственно; 

/Сгр(р), Кгц(р) — передаточные функции дальномерных уст¬ 
ройств; 

Ккрл(р) — передаточная функция командной радиолинии. 

Кроме того, на схеме отмечены точки, куда вводятся возму¬ 
щения, эквивалентные действию помех на угломерные устрой¬ 
ства (й П ѵр, и пщ ), дальномеры (и пгр , и пгц ) и командную радио¬ 
линию (М пз ). 

в. Характеристики кинематических и динамических 
звеньев 

Как следует из общей структурной схемы (рис. 7.9), кине¬ 
матическое звено КЗ-1 устанавливает связь между координата¬ 
ми вектора г ц (г ц , ѵ ц ) и перемещениями командного пункта 
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Лкп(0 и цели Ац{1). На плоскости эта связь определяется сле¬ 
дующими кинематическими уравнениями, которые можно полу¬ 
чить из рис. 7.11: 

а ~^ = — соз (Ѳ к — ѵ к ) + ѴцС05(Ѳц — Ѵц), (7.17) 

Гц Ж ~ 8ІП ( Ѳ ч ~ — Ѵк 8ІП ( Ѳк — ѵ д)- ( 7 - 18 ) 

Кинематическое звено КЗ-2 устанавливает связь между коорди¬ 
натами вектора г р (г р , ѵ р ) и перемещениями командного пункта 



А кп (і) и ракеты А р (і). Эта связь определяется следующими урав¬ 
нениями: 


аі = — У к С05 (Ѳ к — Ѵр) + Ѵр С05 (Ѳр — Ѵр), 

(7.19) 

бЬ 

Г Р = Ѵр 5ІП (Ѳр — Ѵр) — Ѵ к 5ІП (Ѳ к — Ѵр). 

(7.20) 

Далее для простоты будем рассматривать управление 
с неподвижного командного пункта. В этом случае Ѵ к — 
кинематических звеньев КЗ-1 и КЗ-2 поЛучим 

ракетой 
0 и для 

— У ц соз(Ѳц ѵ ц ), 

(7.21) 

бЬ ц 

г ц сіі = =1 / ц5Іп(Ѳц Ѵц), 

(7.22) 

и — К р соз(Ѳ р — ѵ р ), 

(7.23) 

Го ^ Ѵр 5ІП (Ѳр Ѵр). 

(7.24) 
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Динамическое звено ДЗ характеризует связь между уско- 

рением ракеты \ Ѵ р (і) и соответствующими ему перемещениями 
— 

А р (і). Воспользовавшись рис. 7.11, можно записать следующие 
уравнения динамического звена ракеты (полагая Ѵ р = сопзі): 

ІѴ рж = 1Ѵ р зіп Ѳ р , (7.25) 

^ Рг = -^рСОзѲ р , (7.26) 

Ѵ РЛ . = Ѵ р соз Ѳ р , (7.27) 

Ѵ р2 = Ѵ р зіп Ѳ р , (7.28) 

= у + Ѵ'рхо- (7.29) 

Ѵрг = у ^р, + Ѵр*, (7.30) 

* Р =уѴ (7.31) 

2 р =уѴ (7.32) 

Аналогичным образом можно вывести уравнения динамического 
звена цели. 

В общем случае соотношения, описывающие кинематические 
и динамические звенья, оказываются нелинейными, с переменными 
параметрами. Поэтому они практически непригодны для аналити¬ 
ческого исследования систем телеуправления и могут быть исполь¬ 
зованы лишь при аналоговом или цифровом моделировании этих 
систем. С целью упрощения уравнений обычно осуществляют их 
линеаризацию методом малых возмущений. 

Линеаризация кинематических уравнений методом малых воз¬ 
мущений здесь допустима лишь в частных случаях, когда в процессе 
наведения ракеты на цель изменения углов ѵ р , ѵ ц , Ѳ р , Ѳ ц состав¬ 
ляют малую величину. Такая ситуация имеет место во всех тех 
случаях, когда выполняются условия 


Г € И Г < Гр, 


(7.33) 


а также при наведении примерно навстречу или вд гон. 
В этих случаях можно принять: 

Ѵр = ѵ р0 + Аѵ р , | 

Ѳ р = Ѳ р о + ДѲ р , ] 

Ѵ Ц = ѴцО + ДѴц, ' 

Ѳц = Ѳц 0 + ДѲц, , 


(7.34) 

(7.35) 


где ѵ р о, Ѵцо, Ѳ р о, Ѳцо —начальные значения углов; Дѵ р , Дѵ ц , ДѲ р , 
ДѲ Ц — малые возмущения. 
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Подставляя (7.35) в (7.21) и (7.22) и принимая во внимание 
при этом малость величин Дѵ ц и ДѲ Ц , после преобразований 
можно получить следующие уравнения кинематического звена 
КЗ-1 (Ѵ к =0): 

<іг и 

==: Ѵц сов (Ѳдо Ѵцо) V ц (ДѲц ДѴц) зіп (Ѳцо ^цо)> (7.36) 

с? А Ѵц 

г ц ~— Ѵ^ц зіп (Ѳцо ѵ ц о)+Ѵц (ДѲц Дѵц) соз (Ѳцо Ѵцо). (7.37) 

Нетрудно видеть, что уравнения линейны относительно перемен¬ 
ных ДѲц, Дѵ ц , Гц. 

Умножим далее обе части уравнения (7.36) на Аѵ ц и сло¬ 
жим его с (7.37). В результате несложных преобразований будем 
иметь 

—^ = Ѵц зіп (Ѳ ц о+ Ѵцо) Ѵц ДѲц соз (Ѳ ц о — ѵ ц о). (7.38) 

Полученное уравнение можно представить в операторной 
форме 

Аѵ ц = -Т- Р- Уд зіп (Ѳцо — ѵ ц0 ) + ~-Ѵ ц ДѲц соз (Ѳ ц0 — ѵ ц0 )1 (7.39) 

Л Ц I Р Р 

Подставляя (7.34) в (7.23) и (7.24) после преобразований, аналогич¬ 
ных проделанным ранее при выводе (7.39), получим следующее урав¬ 
нение для кинематического звена КЗ-2: 

Аѵ р = 4" у Ѵ р зіп(Ѳ р0 — ѵ р0 ) + уУ р ДѲрСО5(Ѳ р 0— ѵ р0 ) . (7.40) 

Далее будем полагать, что в процессе всего наведения скорости 
ракеты и цели сохраняются наизменными, т. е. Ѵ р = сопзі и Ѵц = 

= СОП5І. 

Воспользовавшись соотношением (3.43), связывающим попереч¬ 
ное ускорение ракеты ЦР р с угловой скоростью вектора скорости 
ракеты 

\ѵ = ѵ Ѳ 

ѵѵ р ѵ р ѵ/ р* 

с аналогичным соотношением для ускорения цели \Ѵ Ц , формулы 
(7.39) и (7.40) можно привести к следующему виду: 

ДѴц = УцЗІП (Ѳ ц о — Ѵцо) + Дг И7цСОЗ(ѲцО —ѴцоЛ , ( 7 - 41 ) 

Дѵ р = -у- Ѵ р зіп (Ѳ р о — ѵ р о) + -^2 р соз_(0ро — Ѵро)1 • (7.42) 

Вторые слагаемые в квадратных скобках выражают связь меж¬ 
ду ускорением цели (ракеты Ѵ7 р ) и соответствующими им пере- 
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мещениями Л ц (() и А ■■((). Поэтому из них следуют выражения для 
передаточных функций динамического звена цели и ракеты 


Лдзц (р) — 
#Д*Р (р) = 


С03 ( Ѳ цО- ѵ до) 
Р 3 

с05 (У ~ у) 

Р 2 


(7.43) 

(7.44) 


Дальность до цели г ц , входящая в (7.41), определяется из 
уравнения (7.36). 

В операторной форме ее можно представить выражением 


Гц = ГцО + у Ѵц С05 (Ѳ ц о — Ѵц 0 ) — 

— Ѵц (АѲц Аѵ ц ) зіп (Ѳ до Ѵцо). 


(7.45) 


Принимая во внимание (3.43) для г ц , окончательно получим 


Гц — РцО “Ь р 1 / цС05(ѲцО Ѵцо) 

— -і- (^Ц — Ѵц рАѵц) зіп (Ѳ ц о — Ѵцо). 

Г 

Аналогично для дальности г р можно написать 

Гр = Гро + у Ѵ р соз (Ѳ р о — ѵ р0 ) — 
(^р рАѵр) зіп (Ѳ р о — Ѵро). 


(7.46) 


(7.47) 


Итак, в случае малых возмущений кинематические звенья К.3-1 и 
К3-2 полностью определяются уравнениями (7.41), (7.42), (7.46), 
(7.47), а динамические звенья — передаточными функциями (7.43) 
и (7.44). 


г. Структурная схема командной системы ТУ-1 в случае 
линеаризованных уравнений кинематических звеньев 

Полученные выше уравнения кинематических и динамических 
звеньев (7.41), (7.42), (7.46), (7.47), уравнения сложного радиозвена 
(7.15), (7.16) и соотношение (4.22) для передаточной функции звена 
автопилот-снаряд позволяют составить структурную схему команд¬ 
ной системы телеуправления первого вида при Ѵ к — 0. 

Для случая линеаризации уравнений кинематических звеньев 
КЗ-1 и КЗ-2 методом малых приращений схема показана на 
рис. 7.12. Чтобы не усложнять рисунок, подробно изображены лишь 
структурные схемы кинематических звеньев. Детальная структур- 
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ная схема сложного радиозвена приведена на рис. 7.10. На схеме 
рис. 7.12 введены следующие обозначения: 

1 7 р 5Іп (Ѳ р0 — ѵ р0 ), Ѵ ѵ С05 (Ѳр 0 — ѵ р0 ), г р о — начальные условия 
параметров движения ракеты; 

Ѵц5Іп(Ѳ д о — Ѵцо), 1 / цСО5(Ѳ ц0 — Ѵцо), Гцо —начальные условия 
параметров движения цели (поскольку постоянные величины Ѵ р , 
Ѵц, Ѳц 0 , Ѳ р о, Ѵц 0 , ѵ р0 , Гцо, г р о заданы, начальные условия опреде¬ 
лены полностью); 

№ ц — ускорение цели; 

ѵ ц п> гцп — эквивалентные возмущения, обусловленные дейст¬ 
вием помех на угломерное устройство и дальномер локатора 
цели; 

Ѵр П » г Р п — эквивалентные возмущения, обусловленные дей¬ 
ствием помех на локатор ракеты; 

и пз — эквивалентное возмущение, обусловленное действием 
помех на командную радиолинию. 
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Рис. 7.12 


1/р віп(Ѳро-^о) 


Структурная схема пригодна для анализа всех тех случаев те¬ 
леуправления первого вида при командном наведении, когда вы¬ 
полняются условия (7.33). Это достаточно общий случай, и поэто¬ 
му схема получается сложной. 
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В простейшем случае ТУ-1, когда разности углов Ѳ р о — ѵ р о 
и Ѳцо — Ѵцо таковы, что можно приближенно полагать 


СОЗ (Ѳ р0 — Ѵ р0 ) ~ СОЗ (Ѳцо — Ѵц 0 ) = 1, 
5ІП (Ѳ р о — Ѵ р0 ) 5ІП (Ѳ ц0 — Ѵ ц0 ) ^ О, 


(7.48) 


из (7.41), (7.42), (7.46), (7.47) получаются следующие уравнения 


для кинематических звеньев КЗ-1 и КЗ-2: 

Аѵ ц = -у у- Г ц , (7.49) 

Ч = ( 7 - 5 °) 

' р н 

Гц = Гцо + у У Ц) = ѵ п0 = сопзі, (7.51) 

Гр = г р о + у Ѵ р) Ѵ р = У Р 0=СОП5І. (7.52) 


Эти уравнения совместно с соотношениями для сложного радио¬ 
звена и звена автопилот-снаряд позволяют составить более Про¬ 


бил Піп г рп ^рп 



стую структурную схему системы телеуправления первого вида 
(рис. 7.13). На схеме: 

Гцо, Ѵцо — начальная дальность и скорость цели; 

/*ро> Ѵ р0 — начальная дальность и скорость ракеты. 

Остальные обозначения на схеме такие же, каки на рис. 7.12. 


§ 7.5. СТРУКТУРНАЯ СХЕМА ТУ-1 ПРИ ЛУЧЕВОМ НАВЕДЕНИИ 
а. Общие соотношения 

Функциональная схема телеуправления первого вида при од¬ 
нолучевом наведении показана на рис. 7.5, а при двухлучевом — 
на рис. 7.8. Пользуясь этими рисунками, можно составить стр у к- 
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турные схемы указанных способов управления в общем виде. 
Рассмотрим структурную схему ТУ-1 при однолучевом наведении 
методом накрытия цели. Для простоты будем полагать, что наведе¬ 
ние осуществляется в одной плоскости и с неподвижного команд¬ 
ного пункта. Структурная схема системы телеуправления для 
этого случая показана на рис. 7.14. 

Внешним возмущением для системы управления является дви¬ 
жение цели, которое, как и ранее, будем характеризовать переме¬ 
щениями Лц(0- Перемещение цели относительно командного пункта 

приводит к изменению координат г ц , ѵ ц вектора г ц (рис. 7.5). На 
структурной схеме рис. 7.14 это отображается кинематическим зве- 


Сложное радио эбен о \ 



ном КЗ-1, Ось равносигнальной зоны диаграммы направленности 
антенны локатора цели г л направлена на цель. Направление оси на 
цель ѵ л выдерживается с некоторой ошибкой Да, определяемой пе¬ 
редаточной функцией К лЦ (р) локатора цели, зависящей также и от 
действия на локатор цели ромех а пі . 

Кинематическое звено КЗ-2 отображает перемещения ракеты 

А ѵ (і) относительно командного пункта. Положение ракеты в про¬ 
странстве характеризуется вектором г р с координатами г р , ѵ р 
(рис. 7.5). 

Внешним возмущением для контура управления является не¬ 
посредственно не перемещение цели Л ц (^) или вызванное им из¬ 
менение угла Ѵц, а изменение угловых координат оси равносигналь¬ 
ной зоны локатора цели ѵ л . 

Из рис. 7.14 и рис. 7.5 видно, что в данном случае параметром 
рассогласования является величина 

:== Хлц Ѵр, (7.53) 

которая отличается от идеального параметра рассогласования е, 
определяемого соотношением (7.3), на величину ошибки автослеже¬ 
ния локатора цели Да. Следовательно, при лучевом наведении ошиб¬ 
ка автослежения локатора цели непосредственно влияет на точность 
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наведения ракеты на цель. Действующие на локатор цели помехи 
обозначены на структурной схеме рис. 7.14 эквивалентным возму¬ 
щением и п і. На приемное устройство измерителя параметра рас¬ 
согласования также могут действовать помехи. На схеме они отмече¬ 
ны эквивалентным возмущением и п2 . 

6. Характеристики сложного радиозвена 

Сложное радиозвено однолучевой системы наведения состоит 
из двух разнесенных частей, одна из которых расположена на ко¬ 
мандном пункте, а другая — на ракете (рис. 7.5). 



Положение цели в пространстве в системе координат охуг, 
связанной с командным пунктом (локатором цели), характери¬ 
зуется вектором Гц с координатами г ц , ѵ цх , Ѵцу (рис. 7.1). Лока¬ 
тор цели следит за целью и осуществляет измерение ее угловых 
координат Ѵц Х , Ѵцу, которые отображаются угловыми координа¬ 
тами Ѵд Х , ѵ лу оси ог л равносигнальной зоны. 

Если пренебречь перекрестными связями между каналами авто 
слежения в вертикальной и горизонтальной плоскостях и считать 
систему линейной, то в отсутствие помех действие локатора цели 
можно описать следующими уравнениями: 

— ТСлц у (р) Ѵцу, (7.54) 

Ѵл* = ТСлц х (р) Ѵцх» (7.55) 

где /Слцу(р), Длц х(р) — передаточные функции локатора цели 
при его слежении по углу в вертикальной и горизонтальной 
плоскостях соответственно. 

Задаваясь конкретным способом пеленгации, можно найти выра¬ 
жения для передаточных функций локатора цели. 

Равносигнальная зона локатора цели одновременно используется 
и для управления ракетой (рис. 7.5). Бортовая радиоаппаратура 
измеряет смещение ракеты Р относительно оси ог л равносигнальной 
зоны локатора цели (рис. 7.15). Поэтому в качестве измерительной 
здесь удобно ввести систему координат ох л у л г л , ось ог л которой совпа- 
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дает с осью равносигнальной зоны локатора цели, а оси оу л и ох л 
располагаются в вертикальной и горизонтальной плоскостях соот¬ 
ветственно. Положение ракеты в этой системе можно характери¬ 
зовать координатами вектора г р (г рі г(і)) или г р (г рі Н ( I )), где е (і) и 

Н ( I) — угловое и линейное пространственное отклонение ракеты 
от оси равносигнальной зоны локатора цели. 

При декартовом управлении ракетой оси ох р и оу р связанной 
(исполнительной) системы координат (рис. 3.5) необходимо ориен¬ 
тировать вполне определенным образом по отношению к осям ох Л9 



Командный пункт 


Рис. 

оу л измерительной системы координат (рис. 7.15). Для сохранения 
этой ориентации в процессе всего наведения в системе управления, 
снарядом предусмотрена его стабилизация по крену. При этом 
(если пренебречь влиянием перекрестных связей между каналами) 
управление снарядом в вертикальной и горизонтальной плоскостях 
можно рассматривать независимым. Поэтому для управления сна¬ 
рядом измеренные рассогласования е ( і ) или Н ( I) должны быть пред¬ 
ставлены в проекциях на оси ох л и оу л измерительной (исполнитель¬ 
ной) системы. Действие измерительного устройства в этом случае 
можно характеризовать следующими уравнениями: 


^вых у {!) — Киу ( Р ) &у (І), 
^вых х (0 — К«х ( Р ) &х (І)* 


(7.56) 


где К«у (р), Ких(р) — передаточные функции измерителя рассогла¬ 
сования в вертикальной и горизонтальной плоскостях управления 
соответственно. 


170 



Указанные передаточные функции нам и надлежит найти. С этой 
целью рассмотрим в качестве примера функциональную схему из¬ 
мерителя рассогласований с коническим сканированием (рис. 7.16). 

Передатчик локатора излучает радиоимпульсы через антенну, 
диаграмма направленности которой вращается с частотой □ ск - Бор¬ 
товая аппаратура состоит из антенны, размещенной в хвостовой 
части ракеты, радиоприемника и выходного устройства, осуще¬ 
ствляющего преобразование сигнала ошибки е&(І) в команды на 
рули ракеты и выху (і) и и выхх (і). Преобразование импульсных радио- 



7.16 


сигналов бортовой аппаратурой заключается в детектировании при¬ 
нятых радиоимпульсов, выделении огибающей ец(і) детектором сиг¬ 
нала ошибки (ДСО) и разложении сигнала ошибки фазовыми детек¬ 
торами^,^ и ФДч на две составляющие и выху (і) и и вых (і) (рис. 7.17). 
Последние характеризуют отклонение ракеты от равносигнального 
направления в вертикальной и горизонтальной плоскостях. 

Чтобы разделить сигнал ошибки е$(і) на две составляющие, на 
ракете необходимо иметь опорные напряжения 


&оп у (0 — ^ оп 5ІП йск Іу 
&оп х (І) = &оп СОЗ йск , 


(7.57) 


задающие начало отсчета фазы сигнала ошибки. Для этого в лока¬ 
торе цели предусматривается специальный модулятор, обеспечи¬ 
вающий дополнительную модуляцию излучаемых радиоимпульсов 
напряжением от генератора опорных напряжений, а в пеленгаторе 
на ракете — блок выделения опорных напряжений. 
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При малых отклонениях ракеты от оси равносигнальной зоны 
локатора цели, как нетрудно показать (см., например, [1]), сиг¬ 
нал ошибки можно представить следующим выражением: 

е 2 (і) = Ки е (0 со5 (й ск і + ф), (7.58) 


где К и — коэффициент передачи пеленгатора (крутизна пеленга- 
ционной характеристики при рассогласовании е = 0). 

Сигнал ошибки отображает положение ракеты в полярных коор¬ 
динатах. Действительно, амплитуда і/а ( і ) = /С п е ( і ) при К п = сопзі 
характеризует величину углового отклонения ракеты от равносиг¬ 
нального направления (оси ог л ), а фаза 
Ф — направление отклонения (рис. 7.15). 
При декартовом управлении ракетой 
сигнал ошибки необходимо преобразо¬ 
вать из полярной системы отсчета в де- 
картовую. Это делается с помощью фа¬ 
зовых детекторов ФДі и ФД 2 (рис. 7.16). 
В первом приближении можно считать, 
что фазовый детектор осуществляет опе¬ 
рацию умножения напряжения сигнала 
ошибки на опорное напряжение , т. е. 



^Фд У (0 — ^вых у (0 — (0 Ѵоп $ІП ^СК Іу 

^фд X (0 — ^ВЫХ X (0 = (0 ^7оп $ІП Й ск 


(7.59) 


При вычислениях обычно полагают, что фильтр на выходе фазового 
детектора пропускает лишь медленно меняющуюся часть выход¬ 
ного напряжения. Если выполнить операцию (7.59) с учетом послед¬ 
него замечания, то получаем 


где 


Мвыху (0 - Кфд у (р) Кп бу (0» 

^ВЫ X X (1) = К Фпх (р)К п г х (і), 


(7.60) 


е х — е 5Іп ф; е у = е соз ф. 


(7.61) 


Передаточная функция фазового детектора может быть пред¬ 
ставлена следующим соотношением: 


* фд (Р) Гфдр + І ’ (7.62) 

где Т ф Д —постоянная времени фильтра. 

Поскольку инерционность этого фильтра значительно меньше 
инерционности привода рулей, ею обычно пренебрегают. Итак, при 
малых отклонениях ракеты от оси равносигнальной зоны изме¬ 
рительное устройство, входящее в состав сложного радиозвена, 
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приближенно можно представить линейным безынерционным зве¬ 
ном с передаточными функциями 

Ки у — Кп /Сфд у> 

Ких = Кп Кфд х 


(7.63) 


для вертикальной и горизонтальной плоскостей соответственно. 

Уравнения (7.53), (7.54), (7.55) и (7.60) с учетом (7.63) позво¬ 
ляют составить структурную схему сложного радиозвена в случае 


Чщ Ѵр у ■ и„2 



(І) 



(г) 


пространственного наведения, когда перекрестными связями между 
каналами можно пренебречь (рис. 7.18). На этой схеме и и і и и п2 — 
возмущения, обусловленные действием помех на локатор цели и из¬ 
меритель рассогласований соответственно. 


в. Структурная схема однолучевого ТУ-1 по методу 
накрытия цели в случае линеаризованных уравнений 
кинематического звена 

Структурную схему однолучевого управления будем рассматри¬ 
вать для случая наведения в одной плоскости. Как и ранее, будем 
полагать, что командный пункт неподвижен, а скорости ракеты и 
цели сохраняются неизменными в процессе наведения. Из сопостав¬ 
ления рис. 7.11, с помощью которого были получены кинематиче¬ 
ские [уравнения при командном наведейии, с рис. 7.5 для лучевого 
наведения нетрудно убедиться в том, что при лучевом наведении 
имеют место те же соотношения, что и при командном управлении. 
Поэтому при составлении структурной схемы лучевого наведения 
мы можем воспользоваться кинематическими уравнениями, полу¬ 
ченными в § 7.4. 

Кинематическое звено КЗ-1 и динамическое звено (рис. 7.14), 
характеризующие перемещение цели относительно командного 


173 



пункта, определяются следующими уравнениями: 


Аѵ, 


ц 


~ 1/ц ЗІП (0цо — Ѵ ц о) + — 2 Г ц СО8 (Ѳцо — Ѵцо) 
р р 


Л дзц — 


С08 (Ѳ ц0 — ѵ ц0 ) 


(7.41) 

(7.43) 


Кинематическое звено КЗ-2 и динамическое звено ракеты, харак¬ 
теризующее ее перемещение относительно командного пункта: 


Дѵп = 


р і. 


~ Ѵ р зіп (Ѳ р0 — ѵ р0 ) + ^ И7 р со$ (Ѳ р0 — ѵ р0 ) 


^ДЗр ( Р ) 


С05 ( Ѳ р 0 “ ѵ Р о) 


(7.42) 

(7.44) 


Дальности Гц и г р , входящие в уравнения (7.41) и (7.42), опре¬ 
деляются формулами (7.46) и (7.47) соответственно. 






созІѲ^о-^о) 


р 

V 

1 . 

Ѵцо ълг\(Ѳ^о-^о) 

1 

/ 1 


р 


Ѵ^о зіп(Ѳ р0 -Р р0 ) 

1 



р 




Рис. 7.19 


Сложное радиозвено в случае управления в одной плоскости 
по методу накрытия цели описывается следующими уравнениями: 


Аѵ лу — ТСлц у (р) Аѵцу, 

(7.54) 

8у = Аѵ ЛЦ у АѴру, 

(7.53) 

^ВЫХ у — 7Си у {р) 

(7.64) 


Здесь в соответствии с линеаризацией методом малых прираще¬ 
ний углы ѵ л у> ѵ цу и ѵ Р у заменены их приращениями, а уравне¬ 
ние (7.64) получено из (7.60) с учетом (7.63). 

Уравнение звена автопилот-снаряд, связывающее ускорение 
ракеты Гр(0 с напряжением команды и вых (і) на выходе радио¬ 
звена, имеет вид 

Гр = /Са-с (р) Иных, (7.65) 

где передаточная функция /С а . с (р) определяется формулой (4.23). 

Полная структурная схема лучевого наведения по методу 
накрытия цели, составленная на основе приведенных выше урав- 
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нений, показана на рис. ^.19. На схеме применены следующие 
обозначения: 

Ѵцо 5ІП (Ѳ ц0 — ѵ ц0 ), Ѵро 5Іп (Ѳро — Ѵро) — начальные условия па¬ 
раметров движения цели и ракеты; 

НГц —ускорение цели; 

и п і , и П 2 — эквивалентные возмущения, обусловленные дейст¬ 
вием помех на локатор цели и измеритель рассогласований. 

Структурная схема пригодна для анализа систем телеуправле¬ 
ния первого вида в тех случаях, когда выполняются условия (7.33). 

§ 7.6. ОСНОВНЫЕ ИСТОЧНИКИ ОШИБОК 
ПРИ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИИ 

При телеуправлении второго вида, как и при самонаведении, 
приборные ошибки оказывают лишь косвенное влияние на величину 
ошибок наведения (промах), 
вследствие чего последние не за¬ 
висят непосредственно от даль¬ 
ности действия системы управ¬ 
ления. 

При командном телеуправ¬ 
лении первого вида измеритель¬ 
ное устройство располагается на 
командном пункте, а ракета в 
процессе наведения на цель не¬ 
прерывно от него удаляется 
(рис. 7.20). Вследствие этого 
приборные ошибки оказывают 
непосредственное влияние на 
ошибку наведения. Действитель¬ 
но, предположим, что телеуп¬ 
равление первого вида осущест¬ 
вляется по методу накрытия цели 
и из-за наличия приборных ошибок угловое рассогласование е 

между направлениями г р и г ц в момент пролета цели отличается от 
нуля. 

Тогда ракета пролетит мимо цели на некотором расстоянии 

к = г р е = г р (ѵ ц — ѵ р ), (7.66) 

где г р = г цв —расстояние от КП до цели в момент встречи. 

Угловые координаты ракеты ѵ р и цели ѵ ц измеряются локато¬ 
рами ракеты и цели с некоторыми ошибками. Кроме того, прибор¬ 
ные ошибки могут возникнуть также в счетно-решающем приборе 
и в командной радиолинии. 

Из этого соотношения следует, что вызванная непосредственным 
действием приборных ошибок ошибка наведения к увеличивается 
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с увеличением расстояния до целиг ц , т. е. с увеличением дальности 
действия системы телеуправления. 

При лучевом наведении контур наведения замыкается через 
командный пункт (рис. 7.5 и 7.8). Здесь, так же как и при команд¬ 
ном наведении, влияние приборных ошибок на промах с увеличе¬ 
нием дальности до цели возрастает. Это объясняется тем, что в пара¬ 
метр рассогласования еі [см. (7.53)] приборная ошибка локатора 
цели входит непосредственно. 

При лучевом наведении ракеты в упрежденную точку встречи 
помимо приборных ошибок локатора цели возникают еще прибор¬ 
ные ошибки счетно-решающего прибора и локатора ракеты (рис. 7.8). 
Указанные ошибки непосредственно влияют на величину параметра 
рассогласования е ц в момент пролета ракеты. 

§ 7.7. СРАВНЕНИЕ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ С САМОНАВЕДЕНИЕМ [1] 

Система телеуправления первого вида содержит канал контроля 
цели, канал контроля ракеты и канал управления (рис. 7.4). Си¬ 
стема самонаведения содержит только канал контроля цели, однако 
бортовое оборудование ракеты при самонаведении оказывается 
сложнее, чем при телеуправлении, поскольку при самонаведении на 
ракете необходимо иметь локатор цели. Первым преимуществом 
телеуправления первого вида по сравнению с самонаведением яв¬ 
ляется более простое оборудование на борту ракеты. 

Вторым преимуществом телеуправления первого вида является 
большая дальность действия. Как при телеуправлении первого вида, 
так и при самонаведении дальность действия системы определяется 
каналом контроля цели, осуществляющим прием весьма слабых 
отраженных от цели сигналов. 

В гл. 6 отмечалось, что дальность активного самонаведения 
меньше дальности полу активного, поэтому с телеуправлением 
первого вида далее будем сравнивать полуактивное самонаведение. 
Минимальный сигнал на входе пеленгационного устройства системы 
пол у активного самонаведения, очевидно, имеет место в момент 
пуска ракеты с командного пункта. 

Поскольку передатчики, облучающие цель, в обоих случаях 
расположены на командном пункте, в принципе они могут быть оди¬ 
наковыми. Путь электромагнитной энергии от передатчика к цели 
и обратно также одинаков. Поэтому различие в дальности действия 
может быть обусловлено лишь тем, что при телеуправлении первого 
вида приемное устройство канала контроля цели расположено на 
командном пункте, а при самонаведении оно расположено на ракете. 
Поскольку у приемника, расположенного на командном пункте, 
антенна может быть сделана значительно больших габаритов, а сле¬ 
довательно, будет иметь место и значительно большее усиление, 
дальность действия системы телеуправления первого вида может 


176 



быть большей, чем дальность действия системы иолу активного само¬ 
наведения. 

Основными недостатками телеуправления первого вида по сравне¬ 
нию с самонаведением являются: 

1) меньшая точность наведения при больших дальностях; 

2) необходимость непрерывного участия командного пункта 
в процессе управления. 

Контрольные вопросы 

1. В чем состоят основные особенности систем ТУ-1 и ТУ-2? Сравните 
системы телеуправления с самонаведением. 

2. Почему не применяется автоматическое телеуправление второго вида? 

3. Составьте детальную структурную схему системы ТУ-2 с оператором 
для случая наведения в одной плоскости методом накрытия цели. 

4. Какими причинами обусловлены возмущения (/), и п1 (/), и п2 (О* 

А/С (0, «пз (/) на структурной схеме (рис. 7.2)? 

5. Перечислите основные преимущества и недостатки систем ТУ-1 по ме¬ 
тоду накрытия цели и ТУ-1 по методу с упреждением. 

6. В каких случаях при анализе ТУ-1 можно пользоваться линеаризо* 
ванными кинематическими уравнениями, которые были получены в § 7.4 
методом малых приращений? 

7. Пользуясь рис. 7.10 и 7.12, составьте детальную структурную схему 
ТУ-1 и укажите характер изменения переменных г р , г ц , И7 Ц , И7 р и др. 

8. Перечислите основные допущения, при которых справедлива струк¬ 
турная схема сложного радиозвена (рис. 7.18) при лучевом наведении мето¬ 
дом накрытия цели. 

Литература [1, 2, 3, 4, 7, 10, 11, 66, 92]. 
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КОМБИНИРОВАННОЕ УПРАВЛЕНИЕ 


§ 8.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ 

Комбинированное управление, т. е. сочетание нескольких спо¬ 
собов управления, применяется для более полного использования 
преимуществ разных способов управления и компенсации их не¬ 
достатков. 1 Как отмечалось в гл. 1, комбинирование способов управ¬ 
ления может быть параллельным или последовательным. 

Наиболее типичным примером параллельного комбинированного 
управления является сочетание радиоуправления с инерциальным 
управлением. Такое управление применяется в основном при наве¬ 
дении на неподвижные цели. При этом информация о параметре 
рассогласования, поступающая от радиосредств (радиотехнических 
координаторов), используется для коррекции данных, выдаваемых 
инерциальными приборами (измерителями и интеграторами уско¬ 
рения). Применение такого комбинирования позволяет ослабить 
основные недостатки инерциального управления (накопление оши¬ 
бок в процессе наведения) и радиоуправления (большая уязвимость 
при действии помех). Другим примером параллельного комбини¬ 
рования является сочетание автономного радиоуправления высотой 
полета ракеты с управлением курсом, осуществляемым посредством 
телеуправления или самонаведения. 

Наиболее распространенными видами последовательного комби¬ 
нирования являются: 

а) комбинирование автономного (обычно, инерциального) управ¬ 
ления на одних участках с телеуправлением и (или) с самонаведе¬ 
нием на других участках траектории; 

б) комбинирование телеуправления первого вида на первой 

части траектории с самонаведением на остальной (конечной) ее 
части. 1 

В дальнейшем для большей краткости и конкретности изложе¬ 
ние ведется применительно к комбинации телеуправления первого 
вида с самонаведением. Эта комбинация позволяет сочетать боль¬ 
шую дальность действия, присущую телеуправлению первого вида, 
с большой точностью, свойственной самонаведению. Однако при 
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этом аппаратура управления, особенно бортовая, получается зна¬ 
чительно сложнее, дороже и больше по габаритам и весу. Поэтому 
применение комбинированного управления целесообразно лишь 
в тех случаях, когда простые способы управления не дают решения 
поставленной задачи. При сопряжении (комбинировании) телеуправ¬ 
ления первого вида с самонаведением приходится решать следую¬ 
щие основные задачи: 

а) сопряжение траекторий, соответствующих обоим способам 
управления; 

б) наведение радиолокатора ракеты на цель, т. е. обеспечение 
«захвата» цели бортовым радиолокатором; 

в) обеспечение переключения (в надлежащий момент) авто¬ 
пилота ракеты с телеуправления на самонаведение; 

г) комбинированное использование блоков аппаратуры управ¬ 
ления с целью создания возможно большего количества блоков, 
используемых на обоих этапах управления (как при телеуправле¬ 
нии, так и при самонаведении). 


§ 8.2. СОПРЯЖЕНИЕ ТРАЕКТОРИЙ 


Ранее упоминалось, что при самонаведении применяется обычно 
наведение ракеты по методу'погони или по методу параллельного 
сближения, а при телеуправлении (первого вида) — наведение по 
методу накрытия цели или какому-либо методу с упреждением. 
Каждому методу наведения свойственны сообая форма траектории 
ракеты и особое значение угла упреждения (см. гл. 5): 

1) при наведении по методу погони 

Р = 0; 

2) при наведении по методу накрытия цели с неподвижного КП 




5Іп а; 


3) при наведении по методу ПС 

у 

зіп р = г^зіпа. 

Поэтому, если переход с телеуправления на самонаведение 
сопровождается переходом от одного метода наведения к другому 
(например, от метода накрытия цели к методу ПС), то потребуется 
скачкообразное изменение требуемого угла упреждения р, сле¬ 
довательно, появится излом требуемой (идеальной) траектории 
ракеты. 


7* 
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Если при телеуправлении и самонаведении применяется одина¬ 
ковый метод наведения (например, метод ПС), то идеальная (требуе¬ 
мая) траектория не будет иметь излома, однако практически и в этом 
случае в момент перехода на самонаведение может иметь место зна¬ 
чительная ошибка упреждения Др из-за неточности телеуправления, 
т. е. из-за отклонения реальной траектории ракеты от идеальной. 

Для иллюстрации этих положений рассмотрим более подробно 
два типичных случая комбинированного управления: 

первый случай — наведение ракеты при телеуправлении и само¬ 
наведении осуществляется одинаковым методом — методом ПС, 
второй случай — телеуправление осуществляется по методу 
накрытия цели (из неподвижного КП), а самонаведение — по ме¬ 
тоду ПС. 

Первый случай . Наведение ракеты при телеуправлении и само¬ 
наведении осуществляется по методу ПС. 

Требуемый угол упреждения в процессе всего управления опре¬ 
деляется неизменной формулой 


5ІП Р = Т7^5ІП а. 

Поэтому при идеально точном телеуправлении в момент перехода 
на самонаведение угол упреждения будет равен требуемому углу 
и ошибка упреждения равна нулю (Др = 0). Однако при реальном 
телеуправлении вследствие неточности управления имеет место 
некоторая ошибка упреждения Ар. Так как точность телеуправле¬ 
ния уменьшается с ростом дальности действия системы телеуправ¬ 
ления, то при большой дальности г рмакс ошибка Ар, имеющая место 
в момент перехода на самонаведение, может достигать значительной 
величины. 

В § 5.6 показано, что минимальная требуемая дальность само¬ 
наведения г о пропорциональна ошибке упреждения Др, имеющей 
место в момент перехода на самонаведение: 


г о>(2,5+3)р 0 Др. (6.4') 

Отсюда следует, что чем меньше точность телеуправления, тем 
требуется большая дальность действия системы самонаведения. 
Так, например, при р 0 = 5 км и Д р = 10° требуется, чтобы было 
г 0 2,7 км. При Ро = 10 км и Др = 20° должно быть г 0 10,8 км. 

Второй случай . Телеуправление осуществляется из неподвиж¬ 
ного КП по методу накрытия цели, а самонаведение — по мето¬ 
ду ПС. 

Этот случай может иметь место, например, при наведении зенит¬ 
ных ракет. 

Пусть в момент перехода на самонаведение цель и ракета нахо¬ 
дятся в точках Ц и Р соответственно (рис. 8.1). 
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Если бы до этого момента ракета двигалась по идеальной трех¬ 
точечной кривой, то угол упреждения Р определялся бы формулой 


зіпр. 


_ г °р 


1 8Іп а. 


(5.40) 


Здесь индекс «Т» подчеркивает то обстоятельство, что соотношение 
(5.40) имеет место лишь при идеально точном телеуправлении. При 
реальном телеуправлении угол р будет отличаться от р х на неко¬ 
торую величину б: 

Р = Рт + б, (8-1) ц 

где б—ошибка упреждения, вызванная не- 

точностью телеуправления. Ѵах" — 

Так как метод накрытия цели обычно при- \ ^ 

меняется лишь при % < 0,5, то формулу (5.40) г оц ХгТ* 
можно записать в виде \ 4^» 

Г \і /у 

р т »-^І8Іпа. \г 

г оч Ѵ Р 


При этом 


Р = -1 зіп а + 6. 

г 0ц 


(8.2) 


Таково значение угла упреждения в момент д / 

перехода на самонаведение. Но для идеалъ- —У 

ного самонаведения по методу ПС (или по / 

методу пропорционального наведения) угол / 

упреждения должен определяться формулой / 

(5.4), из которой при | < 0,5 получается °^Скп) 

р 0 ^^8Іпа. (8.3) Рис. 8.1 

Из сравнения соотношений (8.2) и (8.3) следует, что в момент 
перехода на самонаведение существует ошибка упреждения 


Др = Р — Ро = — 1 ) I зіп а + б. 


(8.4) 


Но из рис. 8.1 следует (с учетом малости угла Ѳ), что 

гоц — гор ж г„; 

поэтому формулу (8.4) можно записать в виде 

|Ар|да ^-|8Іпа— б . 

'0ц 

В худшем случае, когда ошибка б отрицательна, 

| Ар |«-^-|зіпа + | б |. 

' 0ц 


(8.5) 


( 8 . 6 ) 
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Как отмечалось ранее, для того чтобы ошибка Д|3 могла быть све¬ 
дена к нулю до встречи ракеты с целью, дальность самонаведения 
должна удовлетворять условию (6.4'). В дальнейшем для конкрет¬ 
ности будем брать в скобках выражения (6.4') цифру 3, т. е. полагать 

/*о>Зро| ДР I* (3*7) 


Если это условие не выполняется, то ракета, двигаясь даже с ми¬ 
нимально возможным радиусом кривизны р 0 , будет не в состоянии 
ликвидировать ошибку Др до встречи с целью и, следовательно, 
промах неизбежен. Поэтому условие (8.7) является необходимым 
условием сопряжения траекторий телеуправления и самонаведения. 
Кроме того, очевидно, что имеет место неравенство 

/•оц>г 0 , (8.8) 


так как при комбинированном управлении в момент начала само¬ 
наведения командный пункт находится дальше от цели, чем ракета. 

С учетом соотношений (8.6) и (8.8) условие сопряжения траек¬ 
торий (8.7) принимает следующий вид: 


где 


Г о > 


Зро| й 


і Зрр с . 

1 — — % 51П а 

г 0ц 


/■оц>Зр 0 (| 5Іпа + | б |). 


(8-9) 

( 8 . 10 ) 


В худшем случае, когда ^ = 0,5 и зіпа= 1, получается 


где 



Зро | 8 | 

_ 1,5 Ро 

г 0ц 


» 


г Оц Зр 0 (0,5 + | 6 |). 


(8.9') 

( 8 . 11 ) 


Из этих соотношений следует, что выполнить условие сопряжения 
тем труднее, чем меньше маневренность ракеты (чем больше р 0 ) и 
чем больше ошибка упреждения |6|, возникающая при телеуправ¬ 
лении. 

Рассмотрим два примера. 


Пример 1. Ро = 5 км ; 8 = 0,5; 5 = 10° = 0,18 рад. 

Из формулы (8.11) получаем 

г 0ц > Ю,2 км. 

Берем г 0ц = 12 км. 

Тогда из формулы (8.9') получается условие 

г 0 > 7,2 км. 

При г 0ц = 15 км получается менее жесткое требование 

г 0 > 5,4 км. 
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Пример 2. ро = 5 км; $ = 0,5; 5 = 20° = 0,35 рад. Получаем 

/■ 0ц > 13 км. 

При г 0ц = 15 км требуется г 0 > 10,5 км, а при г 0 „ = 30 км должно быть 

г 0 > 7,2 км. 

§ 8.3. НАВЕДЕНИЕ БОРТОВОГО РАДИОЛОКАТОРА НА ЦЕЛЬ 

При комбинированном управлении цель может быть захвачена 
бортовым радиолокатором лишь в процессе полета ракеты, когда 
ракета настолько к ней приблизится, что интенсивность сигнала от 
цели окажется достаточной для надежной работы бортового радио¬ 
локатора. (В противном случае, т. е. если бы захват цели бортовым 
радиолокатором был возможен еще до старта ракеты, комбинирован¬ 
ное управление оказалось бы ненужным, так как самонаведение 
могло бы производиться сразу после старта ракеты.) 

Как отмечалось в гл. 6, для повышения дальности и точности 
самонаведения желательно иметь возможно более узкий угол зре¬ 
ния бортового радиолокатора. Предел сужению угла зрения обычно 
ставят следующие основные факторы: 

1. Сужение угла зрения требует увеличения габаритов антенной 
системы и укорочения рабочей длины волны пеленгатора. Приме¬ 
нение волн короче 2—3 см резко повышает зависимость дальности 
действия от метеорологических условий. Если поперечный размер 
антенной системы не превышает 0,5 — 1 м, то при Я > 2 -ь 3 см 
получается 

ф п > 5°. 

2. При слишком малом угле зрения в процессе самонаведения 
возможен выход цели за пределы этого угла зрения при маневри¬ 
ровании цели, особенно при малом расстоянии до цели. 

3. При малом угле зрения цель, имеющая конечные размеры, 
не может уже считаться точечной и на малых расстояниях может 
даже выходить за пределы угла зрения, что ухудшает работу пелен¬ 
гатора. 

4. При малом угле зрения затрудняется наведение бортового 
пеленгатора на цель, т. е. захват цели. 

По всем этим соображениям существует некоторое компромиссное 
значение угла зрения, которое для приведенных выше данных на¬ 
ходится в пределах 

Фп яь 5-ь 10°. 

Следовательно, необходимо, чтобы в момент перехода на само¬ 
наведение цель оказалась в пределах узкого угла зрения ф п . 

Для улучшения разрешающей способности и помехоустойчивости 
в бортовом радиолокаторе может применяться селекция цели по 
дальности или по скорости сближения или эти оба вида селекции. 
При этом для нормальной работы бортового радиолокатора оказы- 
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вается необходимым наведение на цель строба дальности или соот¬ 
ветствующая настройка приемника по частоте, или осуществление 
как первой, так и второй операции. Поэтому наведение бортового 
радиолокатора на цель должно обычно предусматривать выполнение 
следующих операций: 

1) наведение на цель оси равносигнальной зоны (бортового ло¬ 
катора); 

2) наведение на цель строба дальности; 

3) настройка приемника на частоту сигнала от цели. 

Для осуществления этих операций применяется обычно один из 
следующих способов: 

1) наведение на цель (по угловым координатам, дальности и 
частоте) по командам, передаваемым на борт ракеты с командного 
пункта; 

2) автоматический поиск цели (по угловым координатам, даль¬ 
ности и частоте) бортовым радиолокатором (без участия командного 
пункта); 

3) сочетание предварительного командного наведения на цель 
с последующим автоматическим поиском цели в пределах, обеспе¬ 
чивающих перекрытие максимальных возможных погрешностей 
командного наведения. 

При применении первого способа (командного наведения) радио¬ 
локатор, расположенный на КП, определяет направление ракета — 

цель г, дальность от ракеты до цели г и (если это необходимо) 
допплеровский сдвиг частоты отраженного от цели сигнала. 

На основании этих данных вырабатываются и передаются по 
радио на борт ракеты команды, позволяющие соответственно про¬ 
извести необходимую установку оси равносигнальной зоны борто¬ 
вой антенны * и положения стробов дальности и настроить на тре¬ 
буемую частоту бортовой приемник. 

Основными недостатками этого способа являются: 

1) необходимость радиолинии КП-ракета для передачи соответ¬ 
ствующих данных; 

2) необходимость достаточно точного измерения на КП вектора г 
и допплеровского сдвига частот. 

Первый недостаток частично ослабляется вследствие возможности 
комбинированного использования радиолинии КП-ракета как для 
передачи команд телеуправления, так и для передачи данных для 
наведения бортового радиолокатора на цель. 

При применении второго способа (автоматического поиска цели 
бортовым радиолокатором) в бортовом радиолокаторе предусматри- 

* Для осуществления этого мероприятия необходимо обеспечить согла¬ 
сование системы координат, в которой на КП измеряется направление г, 
с бортовой системой координат (системой координат, стабилизированной ги¬ 
роскопами), в которой производится исполнение команд, т. е. установка в тре¬ 
буемом направлении оси равносигнальной зоны. 
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вается возможность автоматического поиска цели по угловым коор¬ 
динатам, дальности и частоте (или по некоторым из этих пара¬ 
метров). 

Основными недостатками этого способа являются: 

1) усложнение бортовой аппаратуры; 

2) ухудшение разрешающей способности и помехоустойчивости 
системы управления. 

Второй недостаток вызван двумя основными причинами: 

а) в процессе поиска бортовой локатор может «наткнуться» и 
захватить ложную цель или какой-либо иной источник помех; 

б) если время поиска Т п мало, то это означает, что эквивалентная 
полоса пропускания системы поиска должна быть велика и, следо¬ 
вательно, эта система будет иметь малую помехоустойчивость. 

Если же время поиска Т п выбрать большим, то за это время 
ракета пролетит большое расстояние Дг. Так как в течение поиска 
самонаведение еще невозможно, то поиск приходится начинать на 
расстоянии 

го>г 0 + Дг, (8.12) 

где г 0 — минимально необходимая дальность самонаведения; 

Дг «| ѴѴ | Т„; (8.13) 

Ѵ г — скорость сближения ракеты с целью. 

Поэтому с увеличением времени поиска увеличивается дальность 

Го, с которой должен начинаться поиск, что приводит (при прочих 
равных условиях) к уменьшению интенсивности сигнала от цели и, 
следовательно, к понижению помехоустойчивости системы поиска. 

Из сказанного следует, что оба указанных выше способа наве¬ 
дения бортового радиолокатора (дистанционное наведение и автома¬ 
тический поиск) имеют весьма существенные недостатки. Поэтому 
обеспечение надежного наведения бортового радиолокатора на 
цель является одной из наиболее сложных задач, возникающих при 
комбинированном управлении. 

Одним из возможных путей преодоления возникающих при этом 
трудностей является применение указанного выше третьего способа 
наведения на цель. При этом оказывается возможным, во-первых, 
понизить требования к точности командного наведения и, во-вто¬ 
рых, сузить диапазон поиска цели бортовой системой автоматиче¬ 
ского поиска. 


Контрольные вопросы 

1. В чем заключаются основные преимущества и недостатки комбинации 
телеуправления первого вида с самонаведением по сравнению с самонаведе¬ 
нием (без телеуправления)? 

2. В чем заключаются основные преимущества и недостатки указанной 
в п. 1 комбинации по сравнению с телеуправлением первого вида. 

3. Выведите условие сопряжения траекторий (8.9). 
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4. Поясните качественно, почему условие сопряжения траекторий (8.9) 
выполнить тем труднее, чем больше о 0 и | б | и чем меньше г 0 и г оц . 

5. Почему условие (8.9) может быть названо условием сопряжения 
траекторий? 

6. При каких условиях выгодно уменьшать полезный угол зрения ср п 
бортового радиолокатора (координатора) системы управления и какие при¬ 
чины препятствуют сужению этого угла зрения при комбинированном уп¬ 
равлении? 

7. Почему для облегчения захвата цели по угловым координатам бор¬ 
товым радиолокатором нецелесообразно применять переключение угла зрения 
этого локатора с широкого (до захвата цели) на узкий (после захвата)? 

8. Каковы преимущества и недостатки захвата цели бортовым радио¬ 
локатором посредством автоматического поиска цели и захвата цели по ука¬ 
заниям, передаваемым с КП? 

9. Почему применяется комбинирование самонаведения с телеуправле¬ 
нием первого вида, а не с телеуправлением второго вида? 

10. В каких случаях применение комбинирования самонаведения с те¬ 
леуправлением первого вида заведомо целесообразно и в каких — заведомо 
нецелесообразно? 

Литература [1]. 
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СОГЛАСОВАНИЕ СИСТЕМ КООРДИНАТ 


§ 9.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ 


На рис. 9.1 изображена схема, иллюстрирующая общий принцип 
управления полетом ракеты, одинаковый для различных способов 
управления (самонаведение, телеуправление, комбинированное 
управление). Этот принцип заключается в следующем. 



Рис. 9.1 

Измерительное устройство ИУ измеряет пространственное воз¬ 
мущение е, характеризующее отклонение ракеты от правильного 
полета на цель. Это возмущение измеряется в некоторой системе 
координат х іг у и г і> связанной с устройством и называемой в даль¬ 
нейшем измерительной системой координат * (рис. 9.2)'. Результат 

измерения и± поступает через управляющее устройство УУ в ис¬ 
полнительный механизм (рулевую машину) ИМ, вызывающий от¬ 
клонение рулей б и появление поперечного ускорения ракеты И7 р - 
Вследствие этого происходит перемещение ракеты в пространстве, 

приводящее к уменьшению рассогласования е. Поперечное уско¬ 
рение №р отрабатывается в некоторой системе координат х г , у г , г г , 
называемой исполнительной системой координат. 

* Иногда применяют несколько измерителей, работающих в разных си¬ 
стемах координат (например, при параллельном комбинировании радио¬ 
управления с инерциальным управлением). Однако мы ограничимся рассмот¬ 
рением случая, когда измерение производятся в единой системе координат. 
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Так как это ускорение всегда расположено в плоскости, перпенди¬ 
кулярной вектору скорости ракеты Ѵ р , то ось г 2 исполнительной 
системы координат совпадает с вектором скорости ракеты Ѵ р 

- У 

(рис. 9.3). Однако угол а ас между вектором скорости ракеты Ѵ р и ее 
продольной осью 2 р (рис. 9.4) невелик и обычно не превышает 10— 




2 )°. Поэтому в первом приближении можно полагать, что ось г 2 
исполнительной системы координат совпадает с продольной осью 

- У 

ракеты, а ускорение ѴР р расположено в поперечной плоскости ра¬ 
кеты, как показано на рис. 9.5. 

В дальнейшем будем для конкретности полагать, что применяет- 


-»■ 

ся декартовое рулевое управление, т. е. ускорение Ц? рж создается 
рулем поворота, а ускорение 


Ц7 — рулем высоты. 

Для нормального управле¬ 
ния необходимо согласование 



Рис. 9.4 



& 


исполнительной и измерительной систем координат, т. е. оси 
х . у 2 , г 2 исполнительной системы координат должны быть парал¬ 
лельны соответствующим осям измерительной системы координат 

X Уі) 2^1 * 

Предположим, что такое согласование имеет место и, кроме того, 
в системе управления (рис. 9.1) отсутствуют перекрестные связи 
между каналами управления. Тогда ускорение ѴР рх возникает толь- 
по при появлении рассогласования е х (т. е. не зависит от е ѵ ) и при- 

188 




водит к уменьшению только этой составляющей рассогласования е. 
В свою очередь, рассогласование е х приводит к отклонению лишь 
руля поворота и образованию ускорения №' рх и не влияет на вели¬ 
чину ускорения ѴР ру . Иначе говоря, при наличии согласования 
координат и при отсутствии перекрестных связей между каналами 
рулей поворота и высоты эти каналы действуют совершенно неза¬ 
висимо. 

При этом для малых отклонений можно полагать 


НѴ = Кх(р)в х , | 

Ѵру = Ку (р) Ву, I 

где 

К X (р) = К 1 * (р) Кгх (р) Кзх (р) К4х (р) ' 
Ку (р) = Кіу (р) Кіу (р) Кзу (р) Кіу (р) 




— операторные коэффициенты передачи каналов руля поворота 
и руля высоты соответственно. 


§ 9.2. ПЕРЕКРЕСТНЫЕ.СВЯЗИ МЕЖДУ КАНАЛАМИ УПРАВЛЕНИЯ 

В действительности всегда существуют некоторые перекрестные 
связи между каналами и рассогласование координат, которое, как 
будет показано, также приводит к перекрестным связям. Поэтому 
в общем случае приходится рассматривать действие обоих каналов 
управления одновременно. 

Как было показано в гл. 3, перекрестные связи могут иметь 
весьма сложный характер и, в частности, приводить к появлению 
в структурной схеме системы управления дополнительных нелиней¬ 
ных звеньев и звеньев с переменными параметрами. Однако даже 
в более простом случае, когда можно считать, что система содержит 
лишь линейные звенья с постоянными параметрами, наличие пере¬ 
крестных связей резко усложняет анализ. Рассмотрим этот простой 
случай. 

Пусть, например, существуют перекрестные связи в измеритель¬ 
ном устройстве И У (рис. 9.1). Тогда напряжения и іх и и іу на его 
выходе будут связаны с измеряемыми рассогласованиями г х и е ѵ 
следующими соотношениями(при малых величинах е х и е у ): 

иіх = Яи (р) в х "I - Я і2 (р) Ву, /д 

Чіу=*Яп (Р) Вх + Я22 (Р) Ву } 

При отсутствии перекрестных связей должно было бы быть 

и іх = Яіі(р)в х и и іу = я 22 (р) Ву, (9.4) 

где Яп (Р) = Кіх (р); Я 22 (р) = Кіу (р)- 


189 



Следовательно, перекрестные связи характеризуются появле¬ 
нием перекрестных передаточных функций (р) и (р). 

Так как соотношения (9.3) являются системой линейных уравне¬ 
ний, их удобно записать в матричной форме 




где векторы и х и е имеют составляющие (и і х , и і у ) и (в х , е у ) соот¬ 
ветственно, а || /Сі || — матрица вида 


К,II- 

Я 21 ( Р ) Я 22 ( Р) 


(9.6) 


Будем для краткости называть || Кі || матричным коэффициентом 
передачи измерительного устройства. Следовательно, при наличии 
перекрестных связей коэффициент передачи Кі характеризуется 
не двумя, а четырьмя передаточными функциями [^и (р), < 71 2 (р), 
<7гі (р), Ягг (Р)]- 

Перекрестные связи могут иметь место в любом из блоков, изо¬ 
браженных на рис. 9.1. Поэтому по аналогии с (9.5) следует 
полагать 


= II К || е, (9.7) 

где 

іі ^11 = 11^11-11/с, и-и/с, 11-11^11, ( 9 . 8 ) 

а II Кі ІІ> II Къ ||, || Кя I. || Кі || — матричные коэффициенты передачи 
блоков ПУ, УУ, ИМ и ДЗ соответственно. 

Появление перекрестных связей приводит к следующим отри¬ 
цательным последствиям: 

1 . Усложняется анализ и синтез системы управления, так как 
каждый блок системы при наличии в нем перекрестных связей ха¬ 
рактеризуется не двумя, а четырьмя передаточными функциями и, 
кроме того (что самое главное), приходится анализировать дей¬ 
ствие обоих каналов управления совместно. Перекрестные связи 
могут приводить также к появлению дополнительных нелинейных 
звеньев с переменными параметрами. 

2 . Усложняется наладка и регулировка системы вследствие 
взаимного влияния каналов. 

3. По причинам, указанным в пп. 1 и 2, затрудняется обеспече¬ 
ние наивыгоднейшего режима работы системы. 

4. Вследствие того, что перекрестные связи обычно вызываются 
паразитными (нежелательными) явлениями, они, как правило, 
оказываются менее стабильными и труднее поддаются корректи¬ 
ровке. Поэтому при наличии таких связей действие системы управ¬ 
ления оказывается менее стабильным и более далеким от оптималь¬ 
ного. 
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5. Перекрестные связи, вызванные рассогласованием систем 
координат или эквивалентными такому рассогласованию явлениями, 
как будет показано, могут вызвать существенное ухудшение или 
даже полную потерю устойчивости управления. 

6 . Действие всех этих факторов приводит к понижению точности 
наведения при отсутствии помех и к ухудшению помехоустойчи¬ 
вости. Поэтому обычно стремятся к всемерному уменьшению пере¬ 
крестных связей. 

§ 9.3. ВЛИЯНИЕ СКРУЧИВАНИЯ СИСТЕМ КООРДИНАТ 

Предположим, что в процессе полета система координат х 2 , Уг> 
повернулась относительно системы координат х І9 уі, г і так, что ось г 2 
осталась параллельной оси г іу а оси х 2 и у 2 повернулись относитель- 

но^осей Хі и Уі на некоторый угол т и приняли положение х 2у у 2 
(рис. 9.6). 



Тогда, если не будет принято никаких специальных мер, рули 

создадут вместо требуемого ускорения Ш р ускорение ИР р , поверну¬ 
тое относительно требуемого направления также на угол т. 

Для иллюстрации этого положения рассмотрим случай, когда 
угол скручивания т вызван поворотом в пространстве только ис¬ 
полнительной системы координат (система х І9 у і, г А не повернулась). 
Так как система координат х І9 у ІУ не повернулась, то возмущения 
е х и е у остались неизменными. Следовательно, компоненты ускоре¬ 
ния ѴР рх и № ру также останутся неизменными по величине, но будут 

теперь отработаны не вдоль осей х 2 и у 2 , а вдоль осей х 2 и у 2 . Отсюда 
следует, что ускорение будет также расположено относительно 
осей * 2 , У 2 , как ускорение № р расположено относительно осей 
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Х 2 > У 2 - Так как оси лгг, У 2 повернуты относительно осей х%, у г на 
угол т, то и ускорение №р окажется повернутым относительно уско¬ 
рения \Ѵ р на угол т. Нетрудно убедиться, что такой же результат 
получится и в том случае, когда скручивание т вызвано поворотом 
системы Хі, Уі, 2 і при отсутствии поворотов системы лг 2 , у 2 , 2 2 , и 
в общем случае, когда угол т вызван поворотами обеих систем коор¬ 
динат. 

Таким образом, скручивание системы координат лг 2 , у 2 , г 2 отно¬ 
сительно системы координат лгі, Уі, 2 4 на угол т приводит к тому, что 


/ 

/ 



Рис. 9.7 


направление ускорения № р , создаваемого рулями, отклоняется от 

требуемого направления ускорения Ц7 р на тот же угол т. 

На рис. 9.7 изображены три характерных случая. 

Случай 1. т С 90° (рис. 9.7, а). В этом случае скручивание 
приведет лишь к тому, что ракета будет возвращаться на требуемую 
траекторию по несколько удлиненному пути и за время, несколько 
большее, чем при т = 0. 

Случай 2. 90° < т < 180° (рис. 9.7, б). В этом случае ракета 
приобретает ускорение в направлении, противоположном требуе¬ 
мому, и не получает ускорения в требуемом направлении. Очевидно, 
такое скручивание т полностью нарушает управление ракетой. 
Случай 3. 45° < т <С 90° (рис. 9.7, в). В этом случае большая 

составляющая ускорения Ц7 Р направлена перпендикулярно тре¬ 
буемому направлению и лишь меньшая составляющая этого уско¬ 
рения действует в требуемом направлении. Очевидно, такое 
скручивание приведет к резкому ухудшению качества управления, 
а в неблагоприятных случаях может привести и к полной потере 
устойчивости управления. Действительно, до сих пор мы полагали, 
что скручивание является единственной причиной, отклоняющей 
направление поперечного ускорения от требуемого. В действитель¬ 
ности же, даже при т = 0, вектор ускорения Ц7 р может в каждый 
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момент времени отличаться от требуемого по величине и направле¬ 
нию из-за инерционности системы управления, ошибочности изме¬ 
рения возмущения и неточности образования команд. Поэтому в ре¬ 
альной системе управления скручивание даже на 50—70° может 
привести к полной потере устойчивости управления. 

Кроме того, даже небольшое нескорректированное скручивание 
приводит к появлению перекрестных связей между каналами. Дока¬ 
жем это на примере скручивания измерительной системы коорди¬ 
нат. 



Рис. 9.8 


Пусть система координат х ѵ у ѵ г г повернулась относительно 
исходного (согласованного) положения на угол т и заняла поло¬ 
жение Хи У ь 2 і (рис. 9.8). 

Тогда измеренные составляющие г х и е у возмущения е будут 
связаны с истинными (согласованными) значениями г х и г у соот¬ 
ношениями 

е х = е х соз т + г у зіп т, 

Е у = — Е х ЗІП X + Е у СОЗ Т. 

Эти соотношения в матричной записи имеют вид 




(9.10) 


где е' и е — векторы, составляющие которых равны соответствен¬ 
но (е х , Еу) и (е*, Еу) у а || /Сс || — матрица вида 



созт зіп т 

— зіпт созт 
• * 


(9.11) 
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Очевидно, эта матрица является частным случаем матрицы вида 
(9.6), имеющим место при 


Яи ( Р) = Я 22 (Р ) = сое х, 
Я 12 ( Р ) - — Я 21 ІР) - зіп х. 


(9.12) 


Так как при х =/= 0 перекрестные передаточные функции д 12 (р) и д 2 і (р) 
отличны от нуля, то соотношение (9.11) свидетельствует о наличии 
перекрестных связей. Интенсивность этих связей в данном случае 
полностью характеризуется отношением 


Л 


С 


912 ( Р ) 
Яп ( Р ) 



(9.13) 


которое будем называть коэффициентом перекрестных связей, вы¬ 
званных скручиванием. Следовательно, коэффициент перекрестных 
связей, вызванных скручиванием, равен модулю тангенса угла 
скручивания. 

Обычно | х | 45°; при этом 

т]с~|тЧ- (9.14) 

Из соотношения (9.10) следует, что эффект, вызываемый скручи¬ 
ванием, можно рассматривать как включение в состав системы 
управления дополнительного линейного блока (четырехполюсника) 
с матричным коэффициентом передачи |[/С с ||. 

При исчезновении скручивания (т = 0) этот коэффициент пере¬ 
дачи становится равным единице, т. е. дополнительный блок исче¬ 
зает. 

Приведенное выше рассмотрение было сделано применительно 
к скручиванию измерительной системы координат Хи у и ?і, но оно 
остается справедливым и для скручивания исполнительной системы 
координат лг 2 , у 2 , г 2 относительно измерительной, т. е. для каналов 
управления в целом. В частности, остается справедливым и соот¬ 
ношение (9.13). 

Так как перекрестные связи приводят к целому ряду отмеченных 
ранее отрицательных последствий, стремятся к тому, чтобы коэффи¬ 
циент передачи по перекрестному каналу был значительно меньше, 
чем по основному каналу, т. е. требуют выполнения условия 


Если, например, допустимо 


Чс < 1. 


% < 0 , 1 , 


(9.15) 

(9.15') 


то должно быть т ^ 6°. 

Следует отметить, что соотношение (9.15') должно выполняться 
для системы управления в целом, а для отдельных блоков системы 
допустимые значения величин т] с и т должны быть значительно 
меньшими. 
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§ 9.4. ПРОИСХОЖДЕНИЕ СКРУЧИВАНИЯ СИСТЕМ КООРДИНАТ 

В общем случае все оси исполнительной системы координат х 2 , 
у 2 , г 2 могут оказаться повернутыми относительно соответствующих 
осей Хи у и *і измерительной системы координат. 

Выясним сначала причины, вызывающие несовпадение осей г 2 
и 2 і, т. е. появление угла <р і2 между осями г 4 и г 2 . Будем в дальней¬ 
шем называть этот угол углом излома осей. Пренебрегая углом меж¬ 
ду продольной осью ракеты и вектором скорости ракеты Ѵ р , можно 

считать, что ось г 2 совпадает с вектором скорости Ѵ р . Направление 
оси 2 4 в большинстве систем управления примерно или точно совпа¬ 
дает с направлением ракета — цель, г. 

Действительно, при самонаведении и телеуправлении второго 
вида измерительная система координат располагается на ракете, 
и для измерения используется энергия, идущая от цели к ракете по 

направлению г. Поэтому наиболее удобным оказывается совмещать 
ось 2 4 с направлением г. 

При телеуправлении первого вида по методу накрытия цели 

ракета удерживается на направлении КП—цель, г ц . Поэтому с 
погрешностью, не превышающей нескольких градусов, можно 

считать направление г совпадающим с направлением г ц . 

Измерительное устройство в этом случае располагается на 
КП, и измерение ведется с помощью энергия, идущей от цели 
и ракеты в направлении КП. Поэтому ось 2 Х наиболее удобно 

совмещать с направлением г ц . Следовательно, и в этом случае 

можно считать, что ось г х примерно совпадает с направлением г. 

Таким образом, приближенно можно считать, что ось 2і совпа¬ 
дает с вектором г, а ось г 2 — с вектором Ѵ р . Но угол между векто¬ 
рами Ѵ р и г есть угол упреждения р. Поэтому можно полагать 

Фі2 ~ Р- 

Из формул, приведенных в гл. 5 для угла упреждения р, следует, 
что при наведении по методу погони излом осей <р 12 примерно равен 
нулю, а при других методах наведения он не превышаат 30—40°. 

Рассмотрим теперь поворот осей х 2 , у г относительно осей х±, Уі- 
При этом будем для простоты пренебрегать изломом осей г 4 и г 2 , т. е. 
считать оси 2і и г 2 параллельными. Тогда очевидно, что перед вы¬ 
пуском ракеты можно установить оси Хі и у 4 параллельно осям х г 
и у 2 соответственно, т. е. сделать угол скручивания т равным нулю. 
Однако в дальнейшем в процессе наведения ракеты на цель может 
в общем случае появиться некоторый угол скручивания т из-за 
неодинаковости законов вращения систем координат Хи У и %і 
и х 2 , у 2 , 2 2 . 
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Наименьший угол скручивания будет иметь место при самонаве¬ 
дении (или телеуправлении второго вида) по прямому методу или 
по методу погони. Действительно, в этом случае излом осей 2 і и г 2 
отсутствует в течение всего времени полета ракеты. Кроме того, 



в этом случае системы координат х І9 
У 1 , 2 і и х 2 , Уг> г 2 находятся в одном 
месте — на ракете. 

Благодаря наличию этих свойств 
^ можно обеспечить неподвижность си- 
*г стемы х 2 , Уъ, 2 2 относительно системы 
Хи у І9 2 і, а следовательно, отсутствие 
скручивания. При самонаведении 
(или ТУ- 2 ) по методу ПС излом осей 
принципиально не может быть сделан 
равным нулю. Поэтому в процессе 
полета ракеты система х 2 , у 2 , г 2 бу¬ 
дет поворачиваться относительно си¬ 
стемы Хи У и 2 і (в этом случае систе¬ 
ма хи У и 2і стабилизирована в про¬ 
странстве гироскопами) и в общем 
случае может иметь место некоторое 
скручивание т. При телеуправлении 


Рис. 9.9 



первого вида угол скручивания мо¬ 
жет достигать наибольших значений. 
Поэтому этот случай далее разбирает¬ 
ся более подробно. 

В качестве примера рассмотрим 
телеуправление с помощью управ¬ 
ляющего луча. 

Этот метод был описан ранее (см. 
гл. 7) и заключается в том, что ракета 
автоматически удерживается вблизи 
оси управляющего луча, созданного, 
например, вращением диаграммы на¬ 
правленности А вокруг оси 2 і (рис. 
9.9). В этом случае измерительная 


Рис 910 система координат жестко связана с 

управляющим лучом: ось совпа¬ 
дает с осью луча (осью равносиг¬ 
нальной зоны), а оси Хі и уі перпендикулярны оси 2 і и жестко 
связаны с антенной системой, создающей управляющий луч. 


При наведении ракеты на подвижную цель управляющий луч 


перемещается в пространстве: при наведении по методу накрытия 
цели ось луча в каждый момент времени направляется на цель 
(«следит» за целью), а при наведении по методам упреждения эта 
ось в каждый момент времени направляется в некоторую упрежден- 
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ную точку, соответствующую этому моменту времени (следит за 
упрежденной точкой). 

Предположим для конкретности, что командный пункт нахо¬ 
дится на земле и перемещения луча в пространстве достигаются 
поворотами этого луча по азимуту и углу места, как показано на 
рис. 9.10. Антенная система А , создающая луч, поворачивается 
в подшипниках Ьс вокруг горизонтальной оси МЫ, т. е. по углу 
места у, а в подпятнике а — вокруг вертикальной оси ВС, т. е. по 
азимуту а. 

Следовательно, угловые скорости у и а поворотов луча по углу 
места и азимуту направлены вдоль осей МЫ и ВС соответственно. 

Таким образом, в процессе переме¬ 
щения луча измерительная система 
координат х ІУ Уі, г І9 связанная с лу¬ 
чом, поворачивается по углу места и 

азимуту с угловыми скоростями у и о 
соответственно. 

Исполнительная система коорди¬ 
нат х 2 , Уг, г 2 расположена на раке¬ 
те и связана с ее продольной осью г 2 
(рис. 9.9). 

Предположим, что эта система ко¬ 
ординат стабилизирована бортовым 
стабилизатором от вращения вокруг 
продольной оси г 2 . 

Предположим далее, что перед стартом ракеты оси системы 
х 2 , у 2 , г 2 совмещены по направлению с соответствующими осями 
системы х ІУ у ь 2 і. Тогда в процессе полета ракеты положение си¬ 
стемы координат х 2 , у 2 , г 2 будет определяться теми условиями, что 
ось г 2 совпадает с продольной осью ракеты, а оси х 2 и у 2 йе могут 
поворачиваться вокруг оси г 2 вследствие наличия гиростабилизации. 

В процессе полета ракеты система координат х І9 у ІУ г І9 связан¬ 
ная с лучом, также перемещается вследствие поворотов оси луча г 4 
по углу места и азимуту (ось луча должна следить за целью или 
упрежденной точкой). 

Следовательно, в процессе полета ракеты обе системы координат 
(х І9 у и 2 і и х 2 , у 2 , г 2 ) перемещаются в пространстве и притом раз¬ 
личным образом. Благодаря этому система координат (х 2 , у 2 , г 2 ) 
поворачивается (скручивается) относительно системы координат 
х І9 у І9 2 і. В общем случае скручивание происходит по всем трем осям, 
т. е. ни одна из осей системы х 2 , у 2 , 2 2 не будет уже совпадать по 
направлению с соответствующей осью системы х ІУ у І9 2 і. Будем на¬ 
зывать такое скручивание пространственным. Однако в первом 
приближении можно для простоты считать, что ось 2 2 остается па¬ 
раллельной оси 2 і и скручиваются лишь оси х 2 и у 2 относительно 
осей Хі и Уі (рис. 9.11). Это приближение основано на том, что ось 2 2 
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Рис. 9.11 



не может составлять с осью г 4 угол, больший 30—40 е . Будем на¬ 
зывать такое скручивание плоским. Вычислим угол плоского скру¬ 
чивания т. Так как оси и г 2 параллельны, то 

т = т х —т 2 , (9.16) 

где — угол поворота системы координат х ь у ь г 4 вокруг оси г х ; 
т 2 — угол поворота системы координат х 2 , у 2 , г 2 вокруг оси г 2 , 
а значит, и вокруг оси г 4 . 

Отсчет углов т 4 и т 2 ведется с момента старта ракеты, т. е. пред¬ 
полагается, что в момент старта 

т 2 = т 1 = 0. 

Выбранная нами система стабилизации бортовой системы коор¬ 
динат х 2 , у 2 , г 2 обеспечивает отсутствие поворотов этой системы 
координат вокруг оси г 2 . Следовательно, в течение всего времени 
полета ракеты будет 

т 2 = 0 и т = т 1 . (9.17) 

Угол т 4 есть угол поворота системы координат Хі, у і( г х вокруг оси г ѵ . 
Если система х ІУ у и г 4 поворачивается вокруг оси г и то должна 
существовать угловая скорость со т1 , направленная вдоль этой оси. 
Поэтому для вычисления угла т 4 следует найти угловую скорость 
вдоль оси г х . 

Ранее было показано (рис. 9.10), что управляющий луч лг 1( у и г х 
вращается с угловыми скоростями у и а. Следовательно, 

©хі = т х = у г1 а г1 , 


где у г1 и <х г1 — проекции угловых скоростей у и а на ось г ѵ 

Но из рис. 9.10 следует, что вектор у всегда перпендикуля¬ 
рен оси г ѵ Поэтому 

у 21 = 0 и т х = а г1 . 

Из этого же рисунка следует, что 

<у г1 = о соз (90° — у)=а$іпу, 

где у — угол места оси г х (угол у отсчитывается от горизонталь¬ 
ной плоскости). 

Следовательно, 

йч.л 

т і = Ті ==(У81п ѵ 


и 


г 

= ||зіпуЛ. 
о 
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Тогда из соотношения (9.17) получается следующее выражение для 
угла скручивания: 

І * 

т= Г ^зіпѵ<# = |зіп уйа, (9.18) 

О <*1 

где СГі — азимут оси луча в момент старта ракеты (і = 0); а — 
азимут оси луча в произвольный момент і полета ракеты. 

Из формулы (9.18) следует, что наибольшее скручивание будет 
получаться при больших углах места у. 



Предположим, что в течение всего процесса наведения угол места остает¬ 
ся достаточно большим, а именно:| 

7 > 60°. (9.19) 

Тогда получим 

0,87 < 5 Іп 7 < 1. 

Поэтому при выполнении условия (9.19) можно полагать 

зіп 7 ^ 1 , 

и формула (9.18) дает 

т = (7 — ( 7 г = Дет, (9.20) 


где Дет — изменение азимута луча за время, прошедшее от момента старта 
до рассматриваемого момента времени. 

В конце наведения, когда а = (7 2 , получается 

Т — (7 2 — — Д<7. (9.21) 

Выясним, например, какие наибольшие значения угла т могут иметь место 
при наведении по методу накрытия цели. 

При криволинейном движении цели может иметь место случай, изобра¬ 
женный на рис. 9.12. В этом случае цель., движется по окружности радиуса 
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рц, расположенной в горизонтальной плоскости М. Центр О' этой окружности 
расположен как раз над командным пунктом О. Поэтому угол места оси 
остается все время большим и, следовательно, справедливо соотношение 
(9.20), а именно: 

т « Ас. 

Очевидно, в этом случае угол т может, вообще говоря, достигать 360® и более, 
если цель за время полета ракеты успеет совершить более одного круга. 
Угловая скорость движения цели 


гг ц 

ш ц — ѵ ’ 

ц 

где Ѵ ц и Ц7 ц — скорость и поперечное ускорение цели соответственно. 
Пусть, например, = 3^ = 30 м 2 /сек и У ц = 200 м/сек. Тогда со ц = 9°/сек. 

Пусть высота цели Н = 15 км и скорость ракеты У р = 600 м/сек. Тогда 
время пролета ракеты до цели будет около 30 сек. За это время азимут цели 
успеет измениться на величину 


Ас = соц А і ж 270°. 

Из этого примера видно, что при наличии маневров цели угол скручивания 
может превышать 180 р . 

Следовательно при телеуправлении первого вида угол скручивания 
может достигать недопустимо больших значений и, если не принять спе¬ 
циальных мер, управление будет невозможно. 

При применении стабилизированных систем координат скручи¬ 
вание может вызываться также несовершенством стабилизации. 
Так, например, при декартовом рулевом управлении с автономной 
стабилизацией крена несовершенство этой стабилизации приводит 
к колебаниям корпуса ракеты по крену, а следовательно, и к соот¬ 
ветствующим поворотам вокруг оси г 2 исполнительной системы коор¬ 
динат х г , у 2 » г 2 (рис. 9.5). 

§ 9.5. ПУТИ УМЕНЬШЕНИЯ ВЛИЯНИЯ СКРУЧИВАНИЯ СИСТЕМ 
КООРДИНАТ 

Возможны два пути уменьшения влияния скручивания систем 
координат: 

1) устранение причин, вызывающих скручивание; 

2) измерение угла скручивания и введение соответствующих 
поправок в команды управления. 

Рассмотрим сначала возможности устранения причин, вызы¬ 
вающих скручивание. Как указывалось, скручивание порождается 
различием законов движения (вращения) измерительной и испол¬ 
нительной систем координат. Следовательно, необходимо стремить¬ 
ся по возможности уменьшить это различие в законах движения. 

При некоторых методах наведения это различие может быть све¬ 
дено к нулю (например, при самонаведении по методу погони), 

Однако в ряде случаев такое полное совмещение систем коорди- 

200 



нат принципиально невозможно. Так, например, в рассмотренном 
случае телеуправления первого вида по методу накрытия цели 
неизбежно возникает излом осей и г 2 , так как при криволинейной 
траектории ракеты продольная ось ракеты и ее вектор скорости 
составляют некоторый угол с осью управляющего луча. Следо¬ 
вательно, в этом случае принципиально невозможно устранить эф¬ 
фект, вызываемый изломом осей. Однако в рассмотренном случае 
телеуправления первого вида (рис. 9.10), когда управляющий луч 
х х , уі, г, перемещается в пространстве путем поворотов по углу 
места и азимуту, основной эффект скручивания вызывается не 
изломом осей, а именно выбранным способом перемещения луча 
в пространстве. 

Действительно, выше было показано, что угол скручивания, 
вызываемый поворотом антенны по углу места и азимуту, может до¬ 
стигать 180° и более, тогда как поправка Ат, вызываемая изломом 
осей, в большинстве случаев не превышает нескольких градусов. 
Поэтому, если приблизить закон вращения луча (т. е. измеритель¬ 
ной системы координат) к закону вращения исполнительной системы 
координат х 2 , уг, г 2 , то можно резко уменьшить скручивание. В рас¬ 
смотренном примере система х 2 , у 2 , г 2 стабилизирована с помощью 
гироскопов таким образом, что устраняется ее вращение вокруг 
оси г 2 \ поэтому, если подвесить антенную систему радиолокатора, 
создающую управляющий луч, в карданном подвесе и также стаби¬ 
лизировать ее с помощью гироскопов от поворотов вокруг оси г и 
то скручивание будет вызываться только изломом осей г 4 и г 2 и, - 
следовательно, резко уменьшится. Однако такой способ вращения 
антенны локатора в ряде случаев может оказаться неприемлемым 
по конструктивным соображениям. Тогда можно применить какой- 
либо другой способ, обеспечивающий приближение закона вращения 
системы координат х и у 4 , г х к закону вращения системы х 2 , у 2 , г 2 . 

При рассмотренном выше способе вращения антенны по углу 
места и азимуту (см. рис. 9.10) наибольшее скручивание получалось 
при больших углах места и наименьшее — при малых углах места 
[см. формулу (9.18)]. Очевидно, если выбрать другие оси вращения 
антенны, то можно добиться того, чтобы скручивание получалось 
наименьшим не при малых, а при больших углах места. 

Таким образом, в ряде случаев можно уменьшить угол скручи¬ 
вания т путем соответствующего выбора способов вращения систем 
координат. 

В тех случаях, когда по каким-либо причинам (обычно конструк¬ 
тивным) уменьшить угол скручивания т до допустимой величины 
оказывается невозможным, следует применить второй путь, заклю¬ 
чающийся в измерении угла т и введении соответствующих поправок 
в команды на рули. Рассмотрим этот способ несколько подробнее. 

Пусть величина угла скручивания т каким-либо способом из¬ 
мерена. Выясним, каким образом следует вводить эту величину 
в команду на рули. 
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Как было показано в § 9.3, при наличии скручивания на угол х 

измеренные значения е х и г' у составляющих рассогласования е 
связаны с истинными значениями г х и е у соотношениями (9.9). Ре¬ 
шая эти уравнения относительно е* и е у , получаем 

8,. = 8 ѵ С05 X — 8ѵ 8ІП X, I 

х * У . (9.22) 

е у = 6 Х 5ІП Т + 8у С05 т. I 

Так как величины е х , и т известны из измерений, то по форму¬ 
лам (9.22) могут быть вычислены счетно-решающим устройством 
истинные значения рассогласования е х и е у , которые и использу- 





и 






Рис. 9.13 


ются затем для образования команд на рули. При этом образование 
команд происходит в соответствии с истинными (нескрученными) 

значениями рассогласования е, и, следовательно, эффект скручи¬ 
вания оказывается полностью устраненным. 

Из соотношений (9.22) следует, что счетно-решающее устройство 
может иметь вид, изображенный на рис. 9.13. Оно состоит из че¬ 
тырех потенциометров: двух синусных (осуществляющих преоб¬ 
разование по закону м вых = м вх 8Іп х) и двух косинусных (осуще¬ 
ствляющих преобразование по закону ы ВЬІХ = м вх соз х). Роторы 
всех потенциометров сидят на одной оси и поворачиваются на оди¬ 
наковой угол х. 

На вход системы подаются измеренные величины г х и е у (в виде 
напряжений постоянного тока) и х (в виде механического поворота 
оси). Напряжения е х и е у , получающиеся на выходе системы, ис¬ 
пользуются далее для образования команд. 

Уравнения (9.22) и соответствующая им система (рис. 9.13) от¬ 
носятся к случаю, когда измерение возмущения е производится 
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в декартовых координатах. Если измерение возмущения е произ¬ 
водится в полярных координатах (что имеет место, например, при 


применении для измерения е антенных систем с коническим скани¬ 
рованием), то результат измерения получается в виде напряжения 
переменного тока (сигнала ошибки) 


На = И'м С05 (П/ + ф'), 

где 

= Кг, 


(9.23) 


т. е. 

«а = Кг соз (П^ + ф'). (9.24) 

Здесь К — коэффициент пропорциональности; фаза ф' равна по¬ 
лярному углу вектора е в системе координат х ь у и г^ (рис. 9.8). 


и' я -кс со%(5?І+р г ) 



ив=кесо$(Яі+<р'+'?) 


Рис. 9.14 


Начало отсчета фазы (начало отсчета времени) задается опорным 
напряжением 

и оп = Ц оп соз Й/. (9.25) 

Из рис. 9.8 следует, что при наличии скручивания на угол т истин- 

—>■ 

ный полярный угол вектора е равен не ф , а 

Ф = ф' -}- т. (9.26) 

Поэтому истинный сигнал ошибки равен не «д, а мд, где 

и <2 = Кг соз (&і + ф) = Кг соз (П/ + ф' + т). (9.27) 

Из сравнения соотношений (9.27) и (9.24) следует, что истинный 
сигнал ошибки «в может быть получен из измеренного сигнала 

іія путем сдвига его по фазе на угол т при сохранении фазы опорного 
напряжения неизменной. 

Эта операция может выполняться автоматически фазовращате¬ 
лем Фв, изображенным на рис. 9.14. 

Очевидно, можно получить такой же результат, если вместо 

сдвига на угол т сигнала ошибки Ыд применить сдвиг на угол (— т) 
опорного напряжения м оп . В этим случае сигнал ошибки и® остается 
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неизменным, а опорное напряжение пропускается через фазовра¬ 
щатель Фв (рис. 9.15) и принимает вид 

и оп = I! оп сов (Ш — т). (9.28) 

Из сравнения соотношений (9.24) и (9.28) следует, что после такой 
коррекции сигнал ошибки опережает опорное напряжение на угол 
ср' + т = ер, что и требуется для правильного образования команд. 

В приведенном выше анализе предполагалось, что величина 
угла т известна из измерений. В случае самонаведения и телеуправ¬ 
ления второго вида, когда измерительная и исполнительная системы 
координат находятся в одном месте (на ракете), такое измерение не 


Цок “ ^/оп 60 $ 5 ? 



4п=и оп со$(я^і:) 


Рис. 9.15 


представляет принципиальных затруднений. В случае телеуправ¬ 
ления первого вида с помощью луча (рис. 9.9) приближенное зна¬ 
чение угла т можно найти на основании формулы (9.18) 


і 

СІ@ . і і 

ш &т 4 й * 

о 



(9.29) 


(Эта формула не учитывает влияния излома осей.) 

Принцип измерения угла т и введения соответствующей поправ¬ 
ки для подобной системы управления показан на рис. 9.16. Ракета 
летит в луче радиолокатора, автоследящего за целью. Луч радио¬ 
локатора в процессе автослежения перемещается по углу места у 
и азимуту а. Данные об угле места и азимуте (у и а) поступают на 
вход счетно-решающего устройства СУ, которое автоматически 
вычисляет угол т по формуле (9.29) и осуществляет поворот на этот 
угол оси фазовращателя Фв. На вход фазовращателя поступает 
также опорное напряжение, фаза которого жестко связана с фазой 
вращения диаграммы направленности А вокруг оси луча г 4 . Фазо¬ 
вращатель осуществляет сдвиг опорного напряжения по фазе на 
угол —т. Скорректированное таким образом опорное напряжение 
передается по радио на ракету (путем модуляции сигналов радио¬ 
локатора или по отдельному каналу). 

На ракете установлен приемник, который при отклонении ра¬ 
кеты от оси луча выделяет сигнал ошибки 

ііо = /Се сое (О/ + ф') 
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и сопоставляет его с опорным напряжением и оп . В результате этого 
сопоставления на ракете образуются напряжения, используемые 
затем для образования команд на рули. 

Как отмечалось, при применении стабилизированных систем 
координат скручивание может вызываться также несовершенством 
этой стабилизации. Для устранения этой причины скручивания 





необходимо предъявлять соответствующие требования к системе 
стабилизации, например добиваться стабилизации крена ракеты 
с возможно большей точностью. 

§ 9.6. ЭФФЕКТЫ, ЭКВИВАЛЕНТНЫЕ СКРУЧИВАНИЮ СИСТЕМ 
КООРДИНАТ 

Как отмечалось в предыдущем параграфе, если измерение воз¬ 
мущения производится в полярных координатах, то результат из¬ 
мерения получается в виде «сигнала ошибки» 

ы 2 = Ке со5 (йі + ф), 

фаза которого ф отсчитывается от фазы опорного напряжения 

Поп — ^ оп 005 

Там же было показано, что скручивание координат на угол т 
приводит к сдвигу фазы сигнала ошибки и 2 относительно опорного 
напряжения на угол 

Аф = т. 

Отсюда следует и обратное положение: если в измерительной 
системе по каким-либо причинам произойдет сдвиг фазы сигнала 
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ошибки относительно опорного напряжения на некоторый угол Д<р, 
то он вызывает точно такие же последствия, как и скручивание коор¬ 
динат на угол 

т = Дф. (9.30) 

Следовательно, сдвиг фаз Дф полностью эквивалентен скручиванию 
координат. Этот сдвиг может получаться за счет паразитного (т. е. 
нежелательного) сдвига фазы либо в канале формирования и пере¬ 
дачи сигнала ошибки ы 2 , либо в канале формирования и передачи 
опорного напряжения, либо в обоих каналах одновременно (если 
паразитные сдвиги фаз в обоих каналах не одинаковы). 



Рис. 9.17 


Пусть, например, сигнал ошибки и а (і) пропускается через 
полосовой фильтр (для устранения влияния высших гармоник час¬ 
тоты й и помех) с частотной характеристикой Кф(Р) и фазовой 
характеристикой фф(/ г ) (рис. 9.17). Резонансная частота Р 0 этого 
фильтра должна быть настроена на частоту сигнала ошибки, т. е. 
должно быть 

Ро = Рс, 

с й 
где Р с = ^. 

Из-за неточности настройки фильтра или вследствие нестабиль¬ 
ности частот Р о и Р с может произойти расстройка АР — Р с — Р 0 . 
При этом, как следует из рис. 9.17, возникает сдвиг фаз 

Дф = ф ф (АР). (9.31) 

Если этот сдвиг фаз не будет ликвидирован или скомпенсирован, 
то его действие будет эквивалентно скручиванию на угол ф ф (АР). 

Как показывает анализ, в системах с коническим сканированием 
паразитный сдвиг фаз Дф может быть вызван также действием 
фильтров, включаемых в цепь автоматической регулировки усиле¬ 
ния, влиянием вращения плоскости поляризации радиоволн (см. 
[1]), действием сильных помех и другими причинами. 
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Необходимо принимать все возможные меры для устранения 
причин, вызывающих паразитные сдвиги фаз, а в случае необхо¬ 
димости производить компенсацию этих сдвигов путем введения 
в канал сигнала ошибки или в канал опорного напряжения допол¬ 
нительного сдвига фаз соответствующего знака. 

Контрольные вопросы 

1. К каким отрицательным последствиям приводят перекрестные связи 
между каналами рулевого управления? 

2. К каким отрицательным последствиям приводит скручивание систем 
координат? 

3. Каковы основные источники перекрестных связей? 

4. Каковы причины скручивания систем координат? 

5. Докажите, что коэффициент перекрестных связей, вызванных скручи¬ 
ванием координат на угол т, равен | т|. 

6. Каковы основные пути уменьшения влияния перекрестных связей? 

7. Каковы основные пути уменьшения влияния скручивания систем 
координат? 

8. Докажите, что при телеуправлении первого вида, осуществляемого по 
методу накрытия цели, угол скручивания систем координат может пре¬ 
вышать 90°. 

9. Докажите, что скручивание систем координат на угол т приводит 
к перекрестным связям, характеризуемым матрицей (9Л1). 

Литература [1, 3]. 
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РАДИОВЗРЫВАТЕЛИ 


§ 10.1. ТРЕБОВАНИЯ, ПРЕДЪЯВЛЯЕМЫЕ К РАДИОВЗРЫВАТЕЛЯМ 

Как отмечалось в гл. 2, задачей радиовзрывателя является под¬ 
рыв боевого заряда снаряда в наивыгоднейший момент времени. 
Поражающее действие боевого заряда зависит как от характера 
самого заряда (заряд фугасного действия, осколочного действия 
и т. п.), так и от вида поражаемой цели (воздушная цель, назем¬ 
ная цель и др.). Наиболее сложные требования к радиовзрыва¬ 
телям предъявляются при поражении быстролетящих целей. 
Поэтому в дальнейшем изложение будет вестись применительно 
к таким целям. Если бы поражающее действие заряда было не¬ 
направленным, а скорость распространения поражающих эле¬ 
ментов — бесконечно большой, то, очевидно, наиболее выгодно 
было бы производить взрыв в тот момент, при котором расстояние 
от снаряда до цели минимально. Следовательно, в этом случае за¬ 
дача радиовзрывателя сводилась бы к определению момента вре¬ 
мени і К р, в который расстояние г(і) достигает минимального значе¬ 
ния Гмин, т. е. производная становится равной нулю. При этом 

для определения наивыгоднейшего момента времени достаточно 
было бы измерять либо расстояние г между ракетой и целью [как 
функцию времени г (і) ], либо допплеровский сдвиг частоты, про- 

порциональныи радиальной скорости -44 ракеты относительно 

цели. 

Однако в большинстве случаев поражающее действие боевого 
заряда является направленным, а скорость распространения пора¬ 
жающих элементов конечна. С учетом этого подрыв снаряда на 
минимальном расстоянии от цели в общем случае уже не является 
наивыгоднейшим. 

Пусть, например, диаграмма направленности поражающего 
действия заряда (зона разлета поражающих элементов, осколков) 
имеет вид тела, образованного вращением сектора АОВ вокруг про¬ 
дольной оси ракеты (снаряда) г р (рис. 10.1). Цель движется относи¬ 
тельно ракеты со скоростью 

V отн = У ц — Ур 
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и оказывается на минимальном расстоянии от ракеты в точке С. 
Из рис. 10.1 видно, что если в этот момент произвести подрыв бое¬ 
вого заряда, то все поражающие элементы (осколки) пролетят мимо 
цели. Наивыгоднейшим для подрыва будет момент, соответствую¬ 
щий прохождению цели через некоторую точку Е , выбранную с та- 

—у 

ким расчетом, чтобы цель, летящая с относительной скоростью Ѵ отю 
встретилась (в точке О) с поражающим элементом, летящим вдоль 
оси г пэ зоны поражения и имеющим относительно ракеты скорость 



Ѵ пэ . Иначе говоря, для определения наивыгоднейшего момента 
взрыва приходится решать задачу встречи поражающих элементов 
с целью. Для решения такой задачи, как это следует из рис. 10.1, 
в общем случае нужно знать характеристики разлета поражающих 
элементов (осколков) и параметры движения цели относительно 

ракеты: ее радиус-вектор г и относительную скорость Ѵ отп , 
но 


V — — 

Ѵ °ТП — йі , 

поэтому если радиус-вектор г (измеренный в системе координат, 
связанной с корпусом ракеты) известен как функция времени, то 
дифференцированием по времени его составляющих можно найти 

соответствующие составляющие вектора Ѵ отаУ а следовательно, и 
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сам вектор 1/ отн . Отсюда следует, что для определения момента взры¬ 
ва достаточно в принципе измерять лишь вектор г (/), т. е. опре¬ 
делять дальность «ракета — цель» и угловые координаты цели 
(в системе координат, связанной с корпусом ракеты). 

Обычно можно пренебрегать разбросом характеристик разлета 
поражающих элементов для различных экземпляров снарядов дан¬ 
ного типа и использовать при решении задачи встречи поражающих 
элементов с целью средние значения указанных характеристик, 
известные априорно. 

Таким образом, задачей измерительной аппаратуры, входящей 
в состав радиовзрывателя, является в общем случае измерение ра¬ 
диуса-вектора цели относительно ракеты г ( і ) в системе координат, 
связанной с корпусом ракеты. Такая задача является радиолока¬ 
ционной и может быть в принципе решена радиолокатором, распо¬ 
ложенным на борту ракеты или на командном пункте. Однако прак¬ 
тически учитывая малость измеряемого вектора г и необходимость 
его измерения в системе координат, связанной с корпусом ракеты, 
обычно оказывается целесообразнее решать эту задачу радиолока¬ 
тором, расположенным на борту ракеты, а не на командном пункте. 
Поэтому в дальнейшем рассматриваются только такие радиовзры¬ 
ватели. 

На основании измеренных бортовым радиолокатором параметров 
движения цели решающим прибором, входящим в состав радио¬ 
взрывателя, должен быть определен момент взрыва и выдана коман¬ 
да на подрыв боевого заряда. Для иллюстрации возможного прин¬ 
ципа действия решающего прибора рассмотрим приближенное реше^ 
ние задачи встречи поражающих элементов с целью. Будем полагать, 
что в зоне действия радиовзрывателя векторы скорости ракеты и 

цели постоянны. Скорость Ѵ пэ поражающих элементов, движущихся 
вдоль оси 2 пЭ зоны поражения (рис. 10.2), также будем считать по¬ 
стоянной. Для того чтобы поражающий элемент (осколок) поразил 

цель, необходимо, чтобы вектор его скорости относительно цели Ѵ п9о 
был направлен на цель. Но из рис. 10.2 видно, что 

Ѵпэо = Ѵпэ Ѵр — Ѵц = Ѵпэ — Ѵ оти . (10.1) 

Поэтому условие встречи поражающего элемента с целью имеет 
вид 


г) = |л, (10.2) 

где г) и |х — углы, образуемые векторами У п , 0 иге продольной осью 
ракеты 2 р . Будем для простоты рассматривать плоский случай, т. е. 
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полагать, что все векторы, изображенные на рис. 10.2, расположены 
в одной плоскости. Тогда, учитывая, что 



V 


пэо у 


I/ 


ПЭО 2 




где индексами у и г обозначены проекции векторов соответственно 
на оси у р и 2 Р , из соотношения (10.1) и рис. 10.2 получим 



У П э 5Іп 7+ Ур 5ІПа а — Уц 5Іп С 
У пэ С05 7 + Ѵ р С05 <х а — С05 С ’ 


(10.3) 


где а а — угол атаки; у и ^ — углы, образуемые с осью г р векто¬ 
рами Ѵ'пэ и 1/ц (все углы отсчитываются от оси г р против часовой 
стрелки). 



Рис. 10.2 


Обозначая 

V ѵ 

? = _Л Э и ? = 3 

Ьпэ у И 9 у > 

Р Р 

можно (10.3) записать в следующем виде: 

5 га 8Іп Т + 5ІП Я а —§«іп С 




5 ПЭ С05 7 + с °5 а а — ^ С05 С 


(10.4) 


Из (10.2) следует, что взрыв должен быть произведен в тот мо¬ 
мент, когда угол \і станет равным углу г]. Поэтому для определения 
момента взрыва должно быть произведено определение углов \і и т]. 

Как отмечалось, в общем случае определение этих углов может быть 

-> 

произведено, если известно значение вектора г (і) в системе коорди¬ 
нат, связанной с корпусом ракеты, произведено дифференцирова- 


8 * 
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ние по времени составляющих этого вектора и решающим прибором 
выполнены соответствующие вычислительные операции. Однако 
в ряде случаев определение момента взрыва может быть суще¬ 
ственно упрощено. 

Пусть, например, известно, что І пэ = 2, у = 60°, I < 0,5 и 
ос а 0,2, тогда из (10.4) следует, что при любых значениях угла ^ 
угол г) будет заключен в следующие сравнительно узкие пределы: 

37° < г] <53°. 

Поэтому, если выбрать 

т] = т]ср^45 0 (10.5) 

и учесть, что угол разлета поражающих элементов ср пэ (рис. 10.1) 



обычно превышает 20°, то можно обеспечить надежное поражение 
цели, если производить взрыв в момент, когда выполняется условие 

И' ^ 'Лер» (10.6) 

Так как величина т] ср известна заранее, задача радиовзрывателя 
состоит в измерении угла (х, т. е. в пеленгации цели в системе коор¬ 
динат, связанной с корпусом ракеты. Очевидно, при этом желатель¬ 
но также обеспечить направление максимума диаграммы направлен¬ 
ности антенной системы радиовзрывателя под углом т] т] ср 
к продольной оси ракеты (рис. 10.3). 

Следует заметить, что выполнение условия (10.2) или (10.6) может 
оказаться недостаточным для определения момента взрыва, так как 
если в момент выполнения этого условия ракета находится на боль¬ 
шом расстоянии до цели, то поражающие элементы не долетят 
до цели или их скорость, а значит, и поражающее действие значи¬ 
тельно уменьшатся. Поэтому кроме выполнения условия (10.6) 
или (10.2) необходимо, чтобы в момент взрыва дальность до цели 
удовлетворяла условию 
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макс» 


(10.7) 



где Гмакс — максимально допустимое значение расстояния в момент 
взрыва, которое выбирается исходя из радиуса эффективного дей¬ 
ствия поражающих элементов. Эта величина для зарядов фугас¬ 
ного действия имеет порядок нескольких десятков или нескольких 
сотен метров. 

Из приведенных выше данных следует, что в общем случае в за¬ 
дачу радиовзрывателя входит точное измерение вектора г ( і ) (его 
производных) в системе координат, связанной с корпусом ракеты. 
В некоторых более простых случаях эта задача упрощается и сво¬ 
дится, в качестве первого приближения, к грубому определению 
дальности до цели для проверки выполнения условия (10.7) и опре- 

делению угловых координат цели [направления вектора г или ра¬ 
диальной скорости цели (і йгШ )]. 

Очевидно, что кроме рассмотренных специфических требований 
радиовзрыватель должен удовлетворять также всем остальным тре¬ 
бованиям, предъявляемым к аппаратуре радиоуправления, сформу¬ 
лированным в гл. 2. При этом особенно важным является обеспе¬ 
чение достаточной надежности и помехозащищенности. 

Так как радиовзрыватель является частью системы радиоуправ¬ 
ления, то для повышения качества его действия может оказаться 
целесообразным вводить в радиовзрыватель информацию, выраба¬ 
тываемую в системе управления полетом ракеты. Особенно тесно 
взаимодействие радиовзрывателя с аппаратурой управления поле¬ 
том возможно в тех случаях, когда это управление осуществляется 
путем самонаведения ракеты на цель. Действительно, как отмеча¬ 
лось в гл. 6, основной задачей головки самонаведения является из¬ 
мерение направления ракета — цель г (і). К этому же может сво¬ 
диться в основном и задача измерительной аппаратуры, входящей 
в состав радиовзрывателя. Поэтому, если на борту ракеты имеется 
радиолокационная головка самонаведения, то, вообще говоря, в по¬ 
становке дополнительного радиолокатора для радиовзрывателя 
нет принципиальной необходимости. Однако практически такой 
дополнительный радиолокатор обычно все же ставится по следую¬ 
щим основным причинам. 

Радиолокатор головки самонаведения должен работать в диапа¬ 
зоне дальностей от нескольких десятков километров до нескольких 
десятков или сотен метров и обычно имеет мертвую зону управле¬ 
ния, составляющую несколько десятков или сотен метров. 

Радиовзрыватель же должен работать как раз в зоне от не¬ 
скольких десятков или сотен метров до нуля, т. е. иметь 
нулевую (или почти нулевую) мертвую зону. Кроме того, приме¬ 
нение в радиовзрывателе отдельного радиолокатора, работаю¬ 
щего на существенно отличной длине волны и по иному прин¬ 
ципу, позволяет увеличить скрытность и помехозащищенность 
радиовзрывателя [3]. 
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Вместе с тем при наличии такого отдельного радиолокатора ис¬ 
пользование в радиовзрывателе дополнительных данных, поступаю¬ 
щих от головки самонаведения, может быть весьма полезным, особен¬ 
но для обеспечения надежного захвата цели. 


§ 10.2. ТИПЫ РАДИОВЗРЫВАТЕЛЕЙ 
а. Общие замечания 

Как отмечалось в § 10.1 данной главы, радиовзрыватель должен 
в общем случае измерять угловое положение цели в системе коор¬ 
динат, связанной с корпусом снаряда, и дальность до нее или ско¬ 
рость сближения. 

Однако измерение угловых координат в зоне работы радиовзры¬ 
вателя является трудной задачей. Это объясняется прежде всего 
большими угловыми размерами цели в этой зоне, а также большими 
скоростями изменения ее пеленга. Поэтому в простейших радйо- 
взрывателях производится измерение лишь частоты Допплера 
(т. е. скорости сближения) или дальности. Согласование же по 
угловым координатам для обеспечения равенства (10.2) в простей¬ 
ших радиовзрывателях производится лишь приближенно, путем 
подбора формы диаграммы направленности антенны и ориентации 
ее главного максимума. 

В дальнейшем рассматриваются лишь такие простейшие типы 
радиовзрывателей. 

Подобно системам самонаведения, рассмотренным в гл. 6, ра¬ 
диовзрыватели могут быть разбиты на три основные группы (пассив¬ 
ные, пол у активные и активные), деление на которые связано с про¬ 
исхождением первичного излучения. Положительные стороны и не¬ 
достатки пассивных, полуактивных и активных радиовзрывателей 
в принципе те же, что и у аналогичных систем самонавёдения. Одна¬ 
ко наибольшее распространение получили активные радиовзрыва¬ 
тели, так как недостатки, свойственные активному методу рабо¬ 
ты, при м&лых дальностях оказываются не столь существенными, 
а преимущества этого метода сохраняются. Поэтому в этой главе 
рассматриваются принципы построения только активных радио¬ 
взрывателей, нашедших некоторое отражение в литературе [2, 3, 
12, 13, 93]. 

Активные радиовзрыватели могут, как и системы самонаве¬ 
дения, использовать зондирующие сигналы различной формы. При¬ 
меняются как непрерывные, так и импульсные сигналы. В свою 
очередь, при непрерывном сигнале может применяться как немоду¬ 
лированное излучение (взрыватели так называемого допплеровского 
типа), так и модулированное. В большей степени в литературе 
описано применение линейной частотной модуляции. 
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б. Принцип действия радиовзрывателей 
допплеровского типа 

При построении радиовзрывателей допплеровского типа ис¬ 
пользуется эффект Допплера, состоящий в смещении частоты при¬ 
нимаемых колебаний по отношению к частоте излучаемых, когда 
расстояние, проходимое излучаемой волной, меняется во времени. 
Если частота зондирующего сигнала / 0 » а путь, проходимый электро- 



Рис. 10.4 


магнитной волной от передатчика до приемника, равен удвоенному 
расстоянию до цели 2 г (/), то частота принимаемого колебания 
равна 


^ _ і I і 2 (Iг (і) 

г- Ы 1 — 


( 10 . 8 ) 


п г 2 (іг (і) 

где г =/о —-допплеровское смещение частоты; с — ско¬ 

рость света. 

Так как скорость сближения (радиальная скорость) равна 

сіг (і) 


Ѵ г 


ді 


то формулу (10.8) можно представить в следующем виде: 


/ = / 0 1 


2IV 


(10.9) 


Упрощенная функциональная схема взрывателя допплеровского 
типа приведена на рис. 10.4. Излучаемое антенной А і зондирующее 
колебание с частотой / 0 отражается целью и улавливается приемной 
антенной Л 2 . Частоты излучаемых колебаний [ 0 и принимаемых / 
связаны соотношением (10.9). После предварительного усиления и 
некоторой фильтрации от помех в .приемнике Пр колебания посту- 
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пают на смеситель См, на который одновременно воздействует ко¬ 
лебание, поступающее от генератора Л На выходе смесителя обра¬ 
зуется, в частности, колебание разностной, т. е. допплеровской, 
частоты Р. Это колебание подвергается дальнейшему усилению 
в усилителе допплеровских частот ( УДЧ ). С выхода УДЧ усилен¬ 
ные колебания поступают на решающее устройство РУ, в котором 
происходит окончательная обработка сигнала и принятие решения 
о подрыве заряда. Подрыв осуществляется при помощи электрон¬ 
ного реле ЭР и электродетонатора Эд. В простейшем случае РУ 
может представлять собой пороговое устройство сравнения ампли¬ 
туды усиленных колебаний с некоторым заранее установленным 
уровнем. При достижении амплитудой этого уровня происходит 
выработка команды на подрыв. Однако такой простейший способ 
формирования команды по уровню отраженного сигнала имеет 
серьезный недостаток, состоящий в зависимости уровня сигнала не 
только от направления прихода колебаний и расстояния до цели, 
но и от фактической отражающей поверхности цели, которая заранее 
неизвестна и, кроме того, флуктуирует во времени. Может также 
произойти преждевременное превышение порогового значения, 
если противник на время включит помеху, например, в виде ретран¬ 
слированного зондирующего сигнала. 

Поэтому для улучшения показателей радиовзрывателя решаю¬ 
щее устройство должно иметь более сложную логику работы. В част¬ 
ности, наряду с измерением уровня или независимо от него для при¬ 
нятия решения о подрыве боевой части может быть использована 
информация о дальности до цели г (/). В случае допплеровского ак¬ 
тивного радиовзрывателя эта информация может быть получена 
интегрированием текущего значения допплеровской частоты 

і 

г(і) = г 0 -^-{р(і)си. (10.10) 

В формуле (10.10) г 0 —некоторое начальное значение дальности 
до цели, соответствующее моменту і 0 включения радиовзрывателя. 
Значение г 0 допплеровской системой самостоятельно измерено быть 
не может. Это значение должно поступать на радиовзрыватель 
в виде начального указания о дальности цели извне, например, 
с выхода аппаратуры головки самонаведения. На рис. 10.4 стрел¬ 
кой показано введение такого целеуказания. Для повышения эф¬ 
фективности радиовзрывателя от внешних по отношению к нему 
звеньев общего комплекса может вводиться и ряд других сведений 
о параметрах сближения с целью и ее характеристиках. 

В качестве примера, на рис. 10.4 стрелками показаны вводимые 
значения порога срабатывания ц пор , прогнозируемое на момент под¬ 
рыва значение допплеровского сдвига частоты Р прог сигнала от 
выбранной цели, команды на включение радиотехнической части 
взрывателя Кі и на взведение электродетонатора /Сг- 
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Одной из разновидностей радиовзрывателя допплеровского типа 
является так называемый автодинный радиовзрыватель. Принци¬ 
пиальное отличие его от приведенного ранее состоит в объединении 
генератора высокочастотных колебаний с преобразователем, обра¬ 
зующим допплеровскую частоту. Передача и прием ведутся на одну 
общую антенну Л Ь2 . Эта часть схемы автодинного радиовзрывателя 
приведена на рис. 10.5. В остальной части функциональная схема 


V 



г 

К УДЧ 

Ген ер а тор - 

преобразователь 



Рис. 10.5 



такого радиовзрывателя в принципе та же, что и у рассмотренного 
ранее допплеровского радиовзрывателя. Получающееся упроще¬ 
ние взрывателя может дать некоторую экономию веса аппаратуры и 
ее объема. 


в. Принцип действия радиовзрывателей с частотной 
модуляцией 

Радиовзрыватели, в которых используется модуляция непрерыв¬ 
ного сигнала, являются устройствами более сложными, нежели 



рассмотренные ранее взрыватели допплеровского типа. В качестве 
закона частотной модуляции чаще используется пилообразный или 
синусоидальный. На рис. 10.6 для примера показан пилообразный 
закон изменения мгновенной частоты /(/) излучаемого колебания 
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и закон изменения мгновенной частоты 1(1 — т) сигнала, отражен¬ 
ного целью и принимаемого аппаратурой радиовзрывателя. Вели¬ 
чина т характеризует запаздывание сигнала, т. е. расстояние до 
цели. Для простоты рассмотрения эффект Допплера в данном слу¬ 
чае не учитывается. Вследствие запаздывания частота отраженного 
сигнала не совпадает с частотой излученного. Разность частот 
|/(0 — / (і — т) | также изображена на рис. 10.6. Переменная во 
времени величина этой разности зависит в общем случае от закона 
модуляции, а при выбранном законе, в данном случае пилообраз¬ 
ном, — от расстояния до цели. С уменьшением расстояния эта раз¬ 
ность стремится к нулю. Принцип действия взрывателя подобного 



Рис. 10.7 


типа основан на измерении мгновенных значений разностной часто¬ 
ты или ее среднего значения и принятии решения о подрыве за¬ 
ряда, когда измеренное значение приходит в соответствие с зара¬ 
нее заданной дальностью подрыва ракеты. 

Функциональная схема радиовзрывателя с частотной модуля¬ 
цией приведена на рис. 10.7. Частота генератора непрерывных 
колебаний Г управляется частотным модулятором ЧМ. Наряду 
с мощностью, поступающей в передающую антенну А и часть мощ¬ 
ности колебаний генератора поступает на смеситель См, на который 
одновременно действуют колебания, отраженные от цели и предва¬ 
рительно усиленные в отфильтрованные приемником Пр. В смеси¬ 
теле происходит выделение колебания разностной частоты | [(і) — 
— / (1 — т) |. Колебание разностной частоты фильтруется от помех, 
усиливается и ограничивается по амплитуде усилителем-ограничи¬ 
телем Ус-Огр. После этого колебание обрабатывается решающим 
устройством РУ. Решающее устройство в простейшем случае может 
представлять собой избирательное устройство резонансного или 
квазирезонансного типа, частота настройки которого соответствует 
выбранной дальности до цели, при которой должен происходить 
подрыв снаряда. При совпадении разностной частоты с частотой 
настройки избирательного устройства колебания проходят на его 
выход, приводят в действие электронное реле ЭР и электродетона¬ 
тор Эд. Решающее устройство может быть также выполнено в виде 
счетчика импульсов разностной частоты. При достижении разност- 
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ной частотой заданной величины происходит срабатывание запаль¬ 
ного устройства. Установление частоты настройки избирательного 
устройства или уровня, соответствующего требуемому числу им¬ 
пульсов, может осуществляться заранее (если требуется неизмен¬ 
ная дальность срабатывания от цели) или вводиться в решающее 
устройство в ходе наведения ракеты в соответствии с конкретно 
сложившейся тактической ситуацией. 

Заметим, что эффект Допплера может отразиться на характере 
зависимости |/ (і) — / (і — т) |. При /' (/) > 0 разностная частота 
с учетом эффекта Допплера будет несколько меньше, а при /' (/) < 
<^0 — несколько больше, чем в отсутствие этого эффекта. Хотя 
в среднем при симметричном законе модуляции разностная частота 
не изменится, данное обстоятельство может оказаться существенным 
при узкополосной обработке колебаний разностной частоты и вы¬ 
звать в этом случае необходимость учета скорости сближения. 
Значение этой скорости может вводиться в аппаратуру взрывателя 
извне, например, от измерителя скорости сближения головки 
самонаведения. Введение информации о скорости сближения, т. е. 
частоты Допплера Р, показано на рис. 10.7 стрелкой. Ослабить 
влияние эффекта Допплера на работу радиовзрывателя можно и 
надлежащим выбором закона модуляции и его параметров. Необхо¬ 
димо, в частности, чтобы выполнялось условие 


или 


2Л/т т мин У г 

/о Тмод ’ 


( 10 . 11 ) 

( 10 . 12 ) 


где Ц т — девиация частоты; т мин — минимальное запаздывание, 
соответствующее дальности, на которой должен произойти под¬ 
рыв; Т мод — период модуляции частоты сигнала; / 0 — средняя 
частота сигнала. 


г. Принцип действия импульсных радиовзрывателей 

Принцип действия радиовзрывателей с импульсными сигналами 
аналогичен принципу действия простейшей импульсной радиоло¬ 
кационной станции. Функциональная схема такого радиовзрыва¬ 
теля приведена на рис. 10.8. Импульсный генератор ИГ посредством 
модулятора М управляет амплитудой генератора высокочастотных 
колебаний Г. Отраженные от цели импульсы, усиленные, отфильтро-’ 
ванные от помех и продетектированные приемным устройством Яр, 
поступают на решающее устройство РУ. Туда же поступают им¬ 
пульсы с ИГ . Решающее устройство вычисляет время задержки отра¬ 
женных колебаний и пропорциональное ему расстояние до цели. 
При достижении некоторого заранее установленного значения рас¬ 
стояния решающее устройство выдает сигнал на электронное реле 


8В* 


219 



ЭР и далее на электродетонатор Эд для подрыва заряда. Решающее 
устройство в простейшем случае может представлять собой комбина¬ 
цию блока задержки БЗ, генератора строб-импульса ГСИ и каскада 
совпадений КС (рис. 10.9). Величина задержки импульсов излуче¬ 
ния, при которой происходит их совпадение во времени с отражен¬ 
ными, и определяет дальность, при которой срабатывает устройство, 



Рис. 10.8 


а ширина строб-импульса — диапазон дальностей, при которых 
разрешается производить подрыв ракеты. Основной недостаток 
импульсного радиовзрывателя — наличие мертвой зоны, лимити¬ 
рующей минимальную дальность срабатывания и являющейся след¬ 
ствием конечной продолжительности зондирующего импульса и его 
спада. Ослабление этого недостатка при применении малогабарит¬ 
ной бортовой аппаратуры снаряда представляет собой сложную тех- 



Рис. 10.9 


ническую задачу. К недостаткам импульсного радиовзрывателя 
относится также и то, что он не измеряет допплеровский сдвиг час¬ 
тоты отраженного сигнала, т. е. скорость сближения. Приближен¬ 
ное значение скорости сближения, требуемое для выбора наиболее 
выгодного момента подрыва снаряда, в этом случае может быть по¬ 
лучено лишь косвенным путем — дифференцированием текущего 
значения дальности. 

Контрольные вопросы 

1. Как выбирается наивыгоднейший момент подрыва боевой части 
снаряда? 

2. Почему активный способ построения радиовзрывателей является на¬ 
иболее распространенным? Укажите основные преимущества и недостатки 
радиовзрывателей при пассивном, полуактивном и активном способах по¬ 
строения, а также взрывателей, использующих командную радиолинию. 
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3. „Каковы основные тактико-технические требования, предъявляемые 
к радиовзрывателю? 

4. Укажите характер возможных данных, которые могли бы вводиться 
в аппаратуру радиовзрывателя извне для улучшения характеристик его 
работы. 

5. Каким образом при конструировании радиовзрывателя учитывается 
характеристика боевой части снаряда? 

6. Какие виды радиосигналов применяются при построении радио¬ 
взрывателей? 

7. Изобразите функциональную схему и объясните назначение ее отдель¬ 
ных элементов для видов радиовзрывателей, в которых используется: 

а) немодулированный непрерывный сигнал; 

б) частотно-модулированный непрерывный сигнал; 

в) импульсное излучение. 

8. Каковы преимущества и недостатки совмещения в едином приборе 
функций радиолокационной головки самонаведения и радиовзрывателя? 

Литература [2, 3, 12, 13, 93]. 
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ПОКАЗАТЕЛИ КАЧЕСТВА УПРАВЛЕНИЯ СНАРЯДАМИ 

И ОБЩАЯ МЕТОДИКА ОПРЕДЕЛЕНИЯ 

ЭТИХ ПОКАЗАТЕЛЕЙ 


§ 11.1. ПОЛНАЯ ВЕРОЯТНОСТЬ ПОРАЖЕНИЯ ЦЕЛИ 

В главе 1 отмечалось, что основным показателем качества си¬ 
стемы управления снарядами является величина вероятности пора¬ 
жения цели, обеспечиваемая этой системой. Вероятность поражения 
зависит от многих факторов (см. стр. 32), ив первую очередь от на¬ 
дежности (исправности) действия аппаратуры и ее помехозащищен¬ 
ности. 

Количественная оценка влияния надежности на вероятность 
поражения весьма сложна, так как возможные неисправности аппа¬ 
ратуры управления весьма многочисленны и разнообразны и могут 
в разной степени влиять на вероятность поражения. Положение до¬ 
полнительно усложняется тем, что одна и та же неисправность при 
наличии помех может вызывать иной эффект, чем при их отсутствии; 
например, обрыв в цепи, обеспечивающей защиту системы отданной 
помехи, может не оказать существенного влияния на работу системы 
в отсутствие данной помехи, но привести к резкому ухудшенйю 
действия системы при наличии такой помехи. Поэтому, строго го¬ 
воря, оценку надежности и помехозащищенности системы нельзя 
производить раздельно. Указанные трудности привели к тому 
что до настоящего времени не удалось получить достаточно точных 
расчетных формул, связывающих вероятность поражения цели 
с надежностью действия аппаратуры управления. Вследствие этого 
надежность аппаратуры управления оценивают стандартными ме¬ 
тодами, принятыми в теории надежности, т. е. путем определения 
вероятности безотказного действия аппаратуры Р н . Так как при 
проектировании системы обычно исходят из требования обеспече¬ 
ния значения Р„, весьма близкого к единице, то это позволяет при 
определении вероятности поражения цели полагать Р„ = 1, т. е. 
считать, что вся аппаратура функционирует исправно (безотказно). 

При этом основная трудность вычисления вероятности пора¬ 
жения вызывается необходимостью учета действия организован¬ 
ных помех. 
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Основные способы защиты от помех были рассмотрены в гл. 2 
и могут быть разбиты на две основные группы: 

1. Способы, повышающие скрытность управления (сокращение 
времени облучения цели, изменение рабочей длины волны и дру¬ 
гих параметров системы, применение узконаправленного излу¬ 
чения и приема с возможно меньшим уровнем боковых лепестков 
диаграмм направленности, радиомаскировка и др.). 

2. Способы, ослабляющие действие помех, созданных против¬ 
ником (применение различных способов селекции принимаемых 
сигналов, соответствующий выбор формы зондирующего сигнала 
и др.). 

В дальнейшем для оценки качества защиты от помех будем приме¬ 
нять два термина (как это принято в последнее время) — помехо¬ 
защищенность и помехоустойчивость. При этом помехозащищен¬ 
ность отличается от помехоустойчивости тем, что первая учитывает, 
а вторая не учитывает эффекта, достигаемого повышением скрыт¬ 
ности управления. Иначе говоря, понятие «помехозащищенность» 
является более общим и включает как помехоустойчивость, так 
и скрытность. Отсюда следует, что повышение помехозащищенности 
достигается применением обеих указанных выше групп способов 
защиты от помех, а повышение помехоустойчивости — примене¬ 
нием способов только второй группы. 

Основные классы организованных помех были перечислены 
в гл. 2. К ним можно отнести, в частности, следующие виды помех: 

1) шумовую помеху от цели, обычную; 

2) шумовую помеху от цели, частотно-модулированную; 

3) шумовую помеху от цели, прерывистую; 

4) ответную помеху от цели, с шумовой модуляцией; 

5) ложную цель; 

6) шумовую помеху, обычную, из двух точек пространства (на- 
ример, от двух самолетов противника); 

7) пассивную помеху. 

Свойства этих и многих других организованных помех описы¬ 
ваются в курсах радиолокации (см. например, [14, 33]. Поэтому 
мы на их описании останавливаться не будем. Перечисленные выше 
и подобные им помехи в дальнейшем называются элементарными 
помехами и обозначаются ггіі (/), т 2 (/), ...,т л (/). Очевидно, эле¬ 
ментарные помехи могут применяться не только раздельно, но и 
в различных комбинациях. Например, могут применяться двойные, 
тройные помехи и более сложные комбинации элементарных помех. 

Если считать, что возможны любые комбинации из элементар¬ 
ных помех, то общее число комбинаций будет равно 

N = 2 п . 

(При этом отсутствие всех элементарных помех рассматривается 
как одна из возможных комбинаций). 
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В действительности противник будет применять не все прин¬ 
ципиально возможные комбинации помех как из-за сложности их 
реализации, так и вследствие того, что при некоторых комбинациях 
действие элементарных помех взаимно ослабляется. Так, например, 
противнику невыгодно одновременно применять шумовую помеху 
от цели и пассивную помеху, прикрывающую цель. Действительно, 
пассивная помеха $ этом случае создает «облако» между целью и 
снарядом, создающее, во-первых, затухание полезного сигнала и, 
во-вторых, ложные отражения от обширной области пространства. 
Если при этом противник применит мощную шумовую помеху от 
цели, то действие «облака» пассивных помех будет в значительной 
мере нейтрализовано, так как управляемый снаряд, снабженный 
головкой самонаведения, сможет наводиться на цель посредством 
пеленгации источника шумовой помехи. Поэтому в действитель¬ 
ности, целый ряд комбинаций из элементарных помех противником 
применяться не будет и, следовательно, всегда будет 

2 я . ( 11 . 1 ) 

Однако и с учетом этого обстоятельства число N может быть весьма 
велико. Ситуация особенно осложняется в связи с тем, что каждая 
система управления содержит в своем составе обычно не одну, а не¬ 
сколько радиолиний, подверженных действию организованных 
помех. 

(Здесь под радиолинией понимается отдельный радиоприемник или 
отдельная комбинация «радиопередатчик — радиоприемник»). 

Полная вероятность поражения цели с учетом действия N воз¬ 
можных видов помех равна 

Р пор = Р± Р\ + р% Ръ Н~ ••• + Р і Р / ~\~ • • • + РN Рія- (11*2) 

Здесь Р! — априорная вероятность организации против данного 

снаряда комбинации элементарных помех номера /; Р/ — вероят¬ 
ность поражения при условии, что на снаряд действует комбина¬ 
ция помех номера /. 

Так, например, под комбинацией № 1 можно понимать случай, 
когда на систему действует только шумовая помеха, обычная; под 
комбинацией № 10 — случай, когда действуют одновременно пас¬ 
сивная помеха, прикрывающая цель, и ложная цель. Соответствую¬ 
щие номера должны быть приданы и другим возможным комбина¬ 
циям элементарных помех. 

Априорные вероятности Р І9 Р 2 , ..., Р// организации (появления) 
отдельных комбинаций должны удовлетворять следующему усло¬ 
вию нормировки: 

Р± + Р 2 4" ••• + Ры = 1- (И.З) 

Это условие отражает то очевидное обстоятельство, что какая-то 
из N возможных комбинаций (неважно какая именно) всегда имеет 
место, т. е. вероятность такой комбинации равна единице. 
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Примем для определенности, что комбинация, соответствующая 
полному отсутствию организованных помех, имеет номер N. Тогда 
очевидно, что повышение скрытности управления будет приводить 
к уменьшению вероятностей Р ь Р ъ ..., Р ..., Рлг_і организации 
помех и к увеличению вероятности Рм отсутствия организованных 
помех. 

Кроме того, повышение скрытности может увеличивать и вероят¬ 
ности поражения Р \, Р 2 , Р/, Рм-и имеющие место при дей¬ 

ствии соответствующих помех. Это объясняется тем, что эффектив¬ 
ность действия на систему управления помехи данного типа (на¬ 
пример, ответной помехи с шумовой модуляцией) зависит от того, 
насколько опасными для данной системы являются значения пара¬ 
метров этой помехи (например, несущей частоты и закона модуля¬ 
ции). Но очевидно, что чем больше скрытность системы управления, 
тем меньше вероятность того, что противнику удается выбрать 
значения параметров помехи наиболее опасными для даынбй 
системы. 

Повышение помехоустойчивости системы управления приводит 

к повышению вероятностей поражения Р [,..., Рм- ь но не влияет 
на вероятности организации помех Р ѵ ..., Рм- ь Отсюда следует, 
что повышение помехоустойчивости приводит к увеличению 

вероятностей Р і,..., Рм -ь а повышение скрытности, кроме то¬ 
го, дает увеличение вероятности отсутствия помех Рм и уменьше¬ 
ние вероятностей Р и ..., Рм-\. 

Полная вероятность поражения Р ІІ0р позволяет учесть инте¬ 
гральный (общий) эффект от повышения как скрытности, так и по¬ 
мехоустойчивости системы по отношению к различным видам орга¬ 
низованных помех. Однако при вычислении полной вероятности 
поражения возникают весьма серьезные трудности. Во-первых, число 
слагаемых в выражении (11.2) может быть весьма велико, а вычисле¬ 
ние каждого из слагаемых, в свою очередь, оказывается достаточно 
сложным. Во-вторых, априорные вероятности Р І9 Р 2 > •••> Ры орга¬ 
низации различных комбинаций элементарных помех в принципе 
не могут быть известны с достаточной точностью в связи с большим 
разнообразием возможных ситуаций. В-третьих, для нахождения 

условных вероятностей поражения, Р і, Р 2 , ...» Рм необходимо 
знать параметры элементарных помех или, по меньшей мере, 
априорные законы распределения этих параметров (мощностей, 
спектров и т. п.). Но эти характеристики помех также не могут 
быть известны с достаточной точностью. В-четвертых, для вычис¬ 
ления вероятностей Р ь Р 2 , .Рм необходимо знать параметры 
поражаемых целей (эффективные отражающие поверхности, разме¬ 
ры, конфигурации, степень уязвимости различных участков цели 
и т. п.) или, по меньшей мере, априорные законы распределения 
этих параметров. Это знание также не может быть достаточно 
полным. 
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Таким образом, достаточно точному нахождению полной вероят¬ 
ности поражения препятствует, с одной стороны, принципиально 
неизбежный недостаток априорных (т. е. предшествующих процессу 
определения вероятности поражения) данных о свойствах помех 
и целей, а с другой стороны, наличие в выражении (11.2) весьма 
большого числа слагаемых. Поэтому точное определение полной 
вероятности поражения оказывается и принципиально и практи¬ 
чески невозможным. Отсюда следует, что для определения этой 
вероятности необходимо делать целый ряд допущений и приближе¬ 
ний, в том числе и довольно грубых. 

Ниже рассматривается ряд таких допущений и приближений, 
позволяющих весьма существенно упростить вычисление полной 
вероятности поражения. Они сводятся, во-первых, к уменьшению 
числа слагаемых в выражении (11.2) и, во-вторых, к упрощению 
определения каждого из этих слагаемых. 

§ 11.2. ПРИБЛИЖЕННЫЕ МЕТОДЫ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПОЛНОЙ 

ВЕРОЯТНОСТИ ПОРАЖЕНИЯ 

Для уменьшения числа слагаемых N необходимо прежде всего 
ограничить число учитываемых элементарных помех п. Для этого 
учитываются не все принципиально возможные или известные 
виды элементарных помех, а лишь те из них, которые являются одно¬ 
временно наиболее опасными и достаточно вероятными. При этом 
под наиболее опасными понимаются такие помехи, которые настоль¬ 
ко сильно нарушают работу системы, что и без детальных расчетов 
очевидно существенное влияние этих помех на вероятность пораже¬ 
ния. Под достаточно вероятными понимаются те из наиболее опас¬ 
ных источников помех, которые уже имеются в распоряжении про¬ 
тивника или могут быть созданы противником на данном уровне 
техники без особых трудностей. Такой отбор наиболее опасных 
и вероятных помех производится на основе всей имеющейся априор¬ 
но информации и грубых оценок. При этом число учитываемых эле¬ 
ментарных помех, может быть доведено, например, до 5—10, 
т. е. можно обеспечить 


п < 10. 

Тогда в соответствии с (11.1) количество возможных комбинаций 
из элементарных помех будет находиться в пределах 

10 <N< 1000. (11.4) 

Приближение к нижнему пределу (10) имеет место, если учитывать 
действие только элементарных помех, а приближение к верхнему 
пределу (1000) — если учитывать все принципиально возможные 
комбинации из элементарных помех (т. е. одиночные, двойные, 
тройные помехи и т. п.). 
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Как уже отмечалось, многие из принципиально возможных 
комбинаций противник применять не будет из-за боязни взаимного 
ослабления действия элементарных помех. По этой причине, а также 
из-за сложности осуществления, организация двойных помех менее 
вероятна, чем создание какой-либо из входящих в нее элементарных 
помех. Организация тройных помех еще менее вероятна. Кроме 
того, следует учитывать, что расчет условных вероятностей пора¬ 
жения (Р і, Р 2 , •••> Я/) для двойных помех значительно сложнее, 
чем для одиночных помех, а для тройных и более сложных комби¬ 
нированных помех расчет представляет весьма большие труд¬ 
ности. 

По указанным причинам при определении вероятности пораже¬ 
ния в ряде случаев можно ограничиваться учетом действия лишь 
одиночных помех и нескольких видов двойных помех. При этом 
число N оказывается близким к нижнему пределу неравенства 
(11.4), т. е. оказывается 


УѴ^ 10-г 20. 

Такое число слагаемых в выражении (11.2) может уже быть прием¬ 
лемым для практических расчетов. Однако при этом остаются прин¬ 
ципиальные трудности, связанные с неопределенностью априорных 
сведений об организованных помехах, и в первую очередь с невоз¬ 
можностью точного определения априорных вероятностей Р и Р 2 > •••, 
Рм организации против снаряда тех или иных комбинаций элемен¬ 
тарных помех. Для преодоления подобных трудностей, называемых 
априорными трудностями, делаются попытки применения теории 
игр и теории исследования операций. Однако эти теории, несмотря 
на их несомненную полезность, не дают радикального решения дан¬ 
ной проблемы и в то же время являются достаточно сложными. По¬ 
этому, отсылая интересующихся этими теориями к соответствующей 
литературе ([34], [35] и др.), мы отметим лишь, что крайний метод 
«преодоления» априорной трудности состоит в полном отказе от 
определения полной вероятности поражения, т. е. в характеристике 
качества системы управления лишь совокупностью условных ве¬ 
роятностей поражения Р і, Р 2 , ...» Рлг- 

Так как каждая из этих вероятностей определяется для задан* 
ной, т. е. вполне определенной, комбинации элементарных помех, 
то знания априорных вероятностей организации отдельных комби¬ 
наций при этом не требуется. 

Однако отказ от определения полной вероятности означает, что 
вместо оценки качества системы одним показателем качества (пол¬ 
ной вероятностью поражения) мы переходим к оценке этого каче¬ 
ства совокупностью большого числа (УѴ). показателей (условных 

вероятностей Р і, Р 2 , Р аО- Кроме того, при этом оценка эф¬ 
фективности мер по повышению скрытности управления становится 
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менее полной, так как скрытность управления влияет не только 

на вероятности Р ь Р 2 , ...,Р лг-і. но и на вероятности Р ь Р 2 , ...» 
Рм_ і, организации тех или иных видов помех. 

§ 11.3. ОПРЕДЕЛЕНИЕ УСЛОВНЫХ ВЕРОЯТНОСТЕЙ ПОРАЖЕНИЯ 

Выясним, какие исходные данные необходимы для вычисления 
условных вероятностей 

Р1» Р2у ••• у Р]у ••• у РN — 1 • 

Р і есть вероятность поражения цели одним снарядом, определен¬ 
ная при условии, что на систему управления действует помеха, 
являющаяся вполне определенной комбинацией элементарных по¬ 
мех. 

Пусть (а 4 , а 2 ,...» а т ) есть совокупность параметров этой помехи, 
от которых существенно зависит ее мешающее действие и численное 
значение которых в месте приема неизвестно (например, неизвестно 
точно, какова несущая частота помехи / 0 , ее средняя мощность Р ср 
и т. п.). Обычно допустимо рассматривать эти параметры как 
случайные величины (или случайные функции времени), имею¬ 
щие вполне определенное априорное распределение вероятностей 
щ (а 4 , ..., а /77 ). Здесь т (а ь ..., а т ) — совместная многомерная 
плотность вероятности значений а 4 , ..., 0 ^ неизвестных параметров 
помехи. 

При этом условная вероятность поражения Р/ может быть запи¬ 
сана в виде 

Р / =: ^ № (^і> ••• у т ) ^ а і . а т •• •» сіа т . (11.5) 

а і »•• •» а т 

Здесь Р„. ат — условная вероятность поражения, определен¬ 

ная при условии, что все неизвестные параметры помехи имеют 
вполне определенные значения а 4 , ..., а т . Интегрирование ведется 
по всем возможным значениям этих параметров. 

Из этой формулы следует, что для определения вероятности 

поражения Р/ необходимо знать априорное распределение вероят¬ 
ностей ші (а 4 . а т ) всех неизвестных (случайных) параметров по¬ 

мехи. Но в большинстве случаев это распределение не известно 
с достаточной точностью. При этом можно вычислять вероятность 

Р'і для нескольких типичных видов распределения т (а 4 .а ш ) 

(например, для равномерного распределения, смещенного нормаль¬ 
ного распределения и т. п.) или вообще отказаться от вычисления 

условных вероятностей вида Р/ и ограничиться вычислением услов¬ 
ных вероятностей вида Р 0і .„ т . Очевидно, вероятность Р Яі . „ т 
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является функцией параметров (а ь ...,а т ), т. е. некоторой функцией 
т переменных вида 


Р 


а 


і» •• 




Поэтому отказ от определения условных вероятностей вида Р / и 
ограничение вычислением условных вероятностей вида Р а . „ т оз¬ 


начает, что качество системы управления придется характери¬ 
зовать совокупностью условных вероятностей Р а .„ ш , т. е. сово¬ 

купностью N функций т переменных. При этом характеристика ка¬ 
чества системы управления получается наиболее объективной (так 
как не требуется задаваться какими-либо априорно неизвестными 
характеристиками организованных помех), но зато она становится 
трудно обозримой или вообще необозримой. 

Одним из возможных путей преодоления этой трудности является 
ограничение рассмотрением лишь некоторых типовых или наиболее 
опасных ситуаций, в каждой из которых значения всех параметров 
а*, ..., а т помехи являются фиксированными. При этом для каждой 

такой пробной ситуации многомерная функция //(а!, ..., а п ) пре¬ 
вращается во вполне определенное число. 

Если число выбранных ситуаций равно ф, то качество системы 
управления характеризуется ЫС} числами (по N чисел для каждой 
из ф ситуаций). Если число выбранных ситуаций невелико, то при 
этом получается резкое упрощение оценки качества, но зато соот¬ 
ветственно уменьшается ее объективность, так как выбор той 
или иной ситуации является в значительной мере условным. 

Из изложенного следует, что каждый из отмеченных методов 
имеет наряду с существенными преимуществами и не менее серьез¬ 
ные недостатки. Поэтому, пока не найдено более эффективных мето¬ 
дов оценки качества систем управления, весьма желательно оце¬ 
нивать это качество не одним, а несколькими существенно различ¬ 
ными методами. При этом вероятность ошибочной оценки значи¬ 
тельно уменьшается. 

Из сказанного следует также, что первичным параметром, 
требуемым [для оценки качества системы управления при самых 
различных методах оценки, является условная вероятность пора¬ 
жения Р а . а т - Поэтому ниже рассматриваются методы опреде¬ 

ления этой условной вероятности и ее связь с ошибкой наведения 
снаряда на цель (промахом). 


§ 11.4. СВЯЗЬ ВЕРОЯТНОСТИ ПОРАЖЕНИЯ С ПРОМАХОМ 
а. Общие соотношения 

Будем в дальнейшем для простоты обозначать условную 
вероятность поражения Р а ..* через Р пу . 

Для вычислений обычно удобно представлять выражение, опре¬ 
деляющее величину вероятности Р пу , в одном из следующих видов: 
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( 11 . 6 ) 


00 

Т^пу = ) ПО^ (Г в ) Рг в СІ?в 

О 

ИЛИ 

оо оо 

Р а у ^ ^ %о 2 (к х , Ну)Р/ 1 ^' и с1к х йНу. (11.7) 

— ОО —00 

Рассмотрим сначала выражение (11.6). 

Здесь Ші (г в ) — закон распределения (плотность вероятности) 
расстояний от ракеты до цели в момент взрыва г в ; 

Р г — вероятность поражения цели при условии, что в момент 

взрыва расстояние от ракеты до цели равно г ь . 

Очевидно, распределение (г в ) зависит как от точности наве¬ 
дения ракеты на цель (промаха к), так и от принципа действия и 
качества радиовзрывателя. Условная вероятность поражения Р Гв 

зависит от типа и количества боевого вещества и от уязвимости цели. 

Следовательно, в выражении (11.6) функция гю х (г в ) характери¬ 
зует качество системы управления полетом совместно с радиовзры¬ 
вателем (Рв). 

Недостатком выражения (11.6) является то, что в него не входят 
в явном виде характеристики системы управления полетом как та¬ 
ковые, т. е. не зависимые от принципа действия Рв и его качества. 
Этого недостатка лишено выражение (11.7). В этом выражении 
по 2 (к х , к у ) есть распределение (двумерная плотность вероятности) 

составляющих к х и к у промаха к в плоскости рассеивания лс ц , у ц ; 
Рн х , н у — вероятность поражения при условии, что составляющие 

промаха равны к х и к у . 

Очевидно, распределение по 2 (к х , к у ) зависит от качества системы 
управления полетом (точности наведения) и не зависит от принципа 
и качества действия Рв и боевой части. Вероятность же поражения 
Рн х , Ну характеризует совместное действие Рв и боевой части. 

Недостатком выражения (11.7) является то, что в него не входят 
в явном виде характеристики системы управления в целом, включая 
радиовзрыватель. 

Из сказанного следует, что выражение (11.6) является более 
удобным, когда нас интересует лишь качество системы управления 
в целом, а выражение (11.7) — в тех случаях, когда необходимо 
оценить влияние на вероятность поражения цели системы управле¬ 
ния полетом. Как отмечалось, в данной книге основное внимание 
уделяется вопросам управления полетом ракеты, а не радиовзрыва¬ 
телям. Поэтому в дальнейшем мы будем рассматривать, как правило, 
лишь выражение (11.7). 

— 

В этом выражении к х и ку — составляющие промаха к в плоско¬ 
сти рассеивания Хц, </ ц . Поэтому прежде всего необходимо уточ¬ 
нить, что следует понимать под плоскостью рассеивания. 
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Как отмечалось в гл. 2, плоскостью рассеивания называется 
некоторая, плоскость х ц , у ц , проходящая через цель. Ориентация 
этой плоскости в пространстве зависит от характера решаемой фи¬ 
зической задачи, и при выборе этой ориентации стремятся удовлет¬ 
ворить в первую очередь следующим требованиям: 

а) составляющие промаха к х , к уі образующиеся в этой плоскости, 
должны достаточно правильно характеризовать точность наведе¬ 
ния снаряда на цель; 

б) промах к (к х , к у ), определенный в этой плоскости, должен 

быть связан с параметром рассогласования е, определяемым из 
структурной схемы системы управления, не слишком сложной 
зависимостью. Выполнение этого последнего требования необхо¬ 
димо для того, чтобы сделать возможным и притом не слишком 
сложным вычисление распределения щ 1х> н у аналитическим путем 

или с применением аналоговых или цифровых вычислительных 
машин. 

Выбор плоскости рассеивания и определение распределения 
Шъ ( к х , ку) при наведении ракет на воздушные цели посредством 
самонаведения и телеуправления 1-го вида рассматривается в сле¬ 
дующих параграфах. 


б. Случай нормального закона распределения 
составляющих к х и к у промаха 


Рассмотрим некоторые дополнительные допущения, которые поз¬ 
воляют весьма существенно упростить определение вероятности 
поражения Р пу . 

Предположим, что составляющие к х и к у промаха к статистически 
независимы и имеют несмещенные нормальные распределения с оди¬ 
наковыми дисперсиями. При этом 


т г (к х , Іг у ) = —а— е 2/>э Ф * , 

/яП эфX 

где 

йэф* = Каі = Ѵн) = ^ 


( 11 . 8 ) 

(П-9) 


— эффективное (среднеквадратичное) значение каждой из состав¬ 
ляющих промаха. 

Как видно, в этом случае распределение ш 2 (Л ж , к у ) полностью 
определяется единственным параметром — эффективным значением 
промаха Л эфж (или /і эфу ). 

Рассмотрим теперь возможные виды аппроксимации зависимости 
условной вероятности поражения Рн х , л от составляющих Н х и Н у 
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промаха. Типичная зависимость условной вероятности поражения 
Р н от к приведена на рис. 11.1 (сплошная линия). Для аналитиче¬ 
ских расчетов ее удобно аппроксимировать гауссовой кривой, т. е. 
полагать 

_ к 2 
ор 2 

Р Л = е *»*, (11.10) 

где Я эф — коэффициент, равный так называемому эффективному 
радиусу поражения (рис. 11.2). 



Рис. 11.1 Рис. 11.2 


Удобство аппроксимации вида (11.10) состоит в том, что при 
этом формула для определения вероятности поражения Р пу полу¬ 
чается весьма простой. 

Действительно, при этом с учетом того, что 

к* := к 2 х + Н 2 у, ( 11 . 11 ) 

получается 

н 1 + н 1 

? н х , Іг у~ е • ( 11Л2 ) 

и формулы (11.7), (11.8) и (11.12) дают (после интегрирования) 
весьма простое соотношение: 




(11.13) 


Допустимость. введения в качестве параметра гауссовой кривой 
(11.10) эффективного радиуса поражения 1? Э ф вытекает из его опре¬ 
деления. 

Эффективным радиусом поражения (поражающего действия) 
снаряда К Э ф называется радиус сферы, в пределах которой снаряд 
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при взрыве надежно поражает цель. Если зона поражающего дей¬ 
ствия снаряда существенно отличается от сферы, то і? Э ф является 
радиусом такой сферы, которая по своему интегральному эффекту 
(т. е. эффекту, определяемому с учетом всех возможных положений 
цели относительно корпуса снаряда в момент взрыва) эквивалентна 
действительной зоне поражения снаряда. 

Ценность введения понятия об эффективном радиусе пораже¬ 
ния і? Э ф обусловлена тем, что у реальных снарядов условная вероят¬ 
ность поражения Р Л , определенная при условии, что Рв работает 
нормально, а промах имеет данное значение й, весьма резко зави¬ 
сит от к в области, где к^ь Р эф (рис. 11.1): если промах к меньше, 
чем Р Э ф, всего в 1,5—2 раза, то вероятность поражения у большин¬ 
ства реальных снарядов весьма близка к единице; если же к пре¬ 
вышает Рэф в 1,5—2 раза, то вероятность поражения оказывается 
много меньшей единицы. Поэтому в первом приближении можно 
полагать, что внутри сферы радиуса Р Э ф вероятность поражения 
равна единице, а за ее пределами — нулю. 

Очевидно, такое допущение эквивалентно замене реальной за¬ 
висимости Р н от к прямоугольной зависимостью, изображенной 
на рис. 11.1 пунктиром. 

Из рис. 11.2 видно, что соответствующая ему зависимость (11.10) 
удовлетворяет сформулированному выше определению радиуса 
эффективного поражения # Э ф, так как при к < 0,5 К Э ф вероятность 
Р н превышает 0,9, т. е. оказывается близкой к единице, а при 
к ^> 2Р Э ф величина Р н много меньше единицы. 

Отсюда следует, что выражение (11.10) пригодно для прибли¬ 
женной аппроксимации зависимости вероятности Рн х , л от состав¬ 
ляющих промаха к х и к у . 

Весьма важным преимуществом формулы (11.12), кроме ее край¬ 
ней простоты и наглядности, является то обстоятельство, что в ней 
боевая часть снаряда, взрыватель и степень уязвимости цели ха¬ 
рактеризуются единым обобщенным параметром — эффективным 
радиусом поражения /? Э ф- Это позволяет оценивать качество системы 
управления полетом даже в тех случаях, когда достаточно подроб¬ 
ные сведения о радиовзрывателе, боевой части снаряда и поражае¬ 
мых целях отсутствуют. Поэтому, несмотря на то, что соотношения 
(11.8), (11.10) и (11.13) в ряде случаев дают лишь сравнительно 
грубое приближение к действительности,, они обычно вполне оправ¬ 
даны, по крайней мере в качестве первого приближения. Из формул 
(11.7) и (11.13) следует, что в общем случае качество системы управ¬ 
ления полетом характеризуется распределением промахов ( к х , к у ), 
а в более частных случаях — эффективным .(среднеквадратичным) 
значением промаха к Э ф х . 

Общая методика вычисления этих показателей качества при 
самонаведении и при телеуправлении рассматривается в следующих 
параграфах. 
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§ 11.5. ОПРЕДЕЛЕНИЕ РАСПРЕДЕЛЕНИЯ ПРОМАХОВ 
ПРИ САМОНАВЕДЕНИИ 

а. Случай больших промахов (к Э ф^Яэф или кэф^>Яэф) 

При самонаведении получить достаточно простые и универсаль¬ 
ные выражения для распределения промахов удается лишь в пред¬ 
положении, что на конечном участке сближения векторы скорости 
ракеты и цели постоянны, т. е. имеет место так называемая квази- 
стационарная встреча ракеты с це¬ 
лью. Выясним, какие соотношения 
получаются при введении допущения 
о квазистационарности встречи раке¬ 
ты и цели и при каких условиях 
эти соотношения остаются справед¬ 
ливыми. 

Пусть г м — то значение расстояния 
г от ракеты до цели, начиная с кото¬ 
рого траекторию движения снаряда 
относительно цели можно приближен¬ 
но считать прямолинейной (как пока¬ 
зано далее, обычно г м ~100-М000 м). 

Проведем плоскость у г через цель 
Оц перпендикулярно к радиусу-век- 

тору г м (рис. 11.3). Пусть Ѵ отн — ско¬ 
рость снаряда относительно цели. 

Так как предполагается, что в 
процессе дальнейшего сближения сна¬ 
ряда с целью вектор Ѵ отн остается не¬ 
изменным, то для точного наведения 
снаряда на цель требуется выполне¬ 
ние условия 

6 = 0, (11.14) Рис. іі.з 

где б — угол между векторами Ѵ отн и г м . 

При наличии ошибки наведения б =(= 0, и возникает промах. 

Так как плоскость лг ц у ц перпендикулярна к вектору г м , то при 
небольших углах б (при б < 20 -г 30°) можно полагать, что ми¬ 
нимальное'расстояние между снарядом и целью имеет место в мо¬ 
мент пересечения снарядом плоскости лт ц у ц (при этом ошибка в опре¬ 
делении промаха к не превышает 10—15%), т. е. что вектор промаха 

к всегда расположен в плоскости лг ц у ц . При этом промах к связан 

с угловой ошибкой б очевидным соотношением 
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из которого следует, что 


(11.15) 


Г т ■> 

п = г ы б, 

к X 

И 

К ^у» 

где 8 Х и бу — две взаимно-перпендикулярные составляющие угловой 
ошибки б. 

Выясним как следует выбирать величину г м , 



Рис. 11.4 Рис. 11.5 

Во-первых, как отмечалось выше, расстояние г м должно быть настолько 
малым, чтобы траектории ракеты и цели в процессе их дальнейшего сближе¬ 
ния можно было считать прямолинейными. Для этого ошибка Дх, которая 
может быть вызвана отклонением траектории ракеты или цели от прямолиней¬ 
ной должна быть меньше некоторого допустимого значения Дх доп . Максималь¬ 
ное значение Дх м ошибки Дл; может быть найдено с помощью рис. 11.4 и 11.5. 
На рис. 11.4 изображено движение ракеты и цели начиная с момента 

і — / м , при котором г — г м ив предположении, что скорости У ц и Ѵ р остаются 
в дальнейшем неизменными. При этом для точного попадания в цель ра¬ 
кета должна лететь в упрежденную точку, Л, т. е. угол упреждения должен 
быть равен величине Р 0 , определяемой из условия идеального упреждения 

5ІП Ро = 5 5 іп а. (11.16) 

В действительности, вследствие наличия некоторой ошибки упреждения 
ДР = Р — Ро существует ошибка наведения (промах). Но эта ошибка в нор¬ 
мально спроектированной системе должна быть невелика. Следовательно, 

должна быть невелика и ошибка упреждения ДР Ч Обозначим через г м рас¬ 
стояние, которое ракета пролетает за время Д^ от момента і м до момента 
«встречи» 4с- 

Из рис. 11.4 следует, что 
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г 'м = Р0 А '- 



Ввиду малости угла Д|3 можно вместо этого полагать 


/ 



Р 0 А. 


(11.17) 


Время полета ракеты и цели до точки А одинаково и равно некоторой вели¬ 
чине Аі, поэтому 


С другой стороны, из рис. 11.4 следует, что 


Из соотношений (11.16) ~ (11.19) следует, что 


м 


1 


м 


где 


ѵ г = 


йг 

(Іі 


* Ѵр А*. 

(11.18) 

і — 

(11.19) 


(11.20) 

а К ’ 

р С05 Р. 

(11.21) 


При построении рис. 11.4 мы предположили, что ракета и цель начиная с мо¬ 
мента і м движутся прямолинейно. Выясним, какая ошибка Д* может возник¬ 
нуть за счет того, что в действительности ракета летит криволинейно. 

Максимальное значение этой ошибки Ах м может быть найдено с помощью 
рис. 11.5. Максимальная ошибка Дд:^ имеет место, если ракета, начиная с мо¬ 
мента і м , движется с максимально возможным ускорением № рм , т. е. по окруж¬ 
ности радиуса 


Из рис. 11.5 следует, что 
и 


Ро = 



р 0 С05 ІІ + Дх м = Ро 


Ро Зіп + = 


поэтому 



/ 

Но обычно г м < 0,5 р 0 (см. далее); поэтому из (11.23) получается 



( 11 . 22 ) 


(11.23) 


(11.24) 


Из (11.20), (11.22) и (11.24) следует, что 



Итак, если г м удовлетворяет условию 



(11.25) 


(11.26) 


то ошибка, вызываемая отклонением траектории ракеты от прямолинейной, 
не превысит величины Д* м . 
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Совершенно таким же способом можно доказать, что ошибка, вызываемая 
отклонением траектории цели от прямолинейной, не превысит величины Дх м , 
если выполняется условие 


г м 



(11.27) 


где И7 ЦМ —максимально возможное ускорение цели. 

Как отмечалось в гл. 2, для обеспечения надежного поражения цели 
должно быть 

^рм>2^ц«* ( П - 28 ) 

поэтому условие (11.26) является более жестким, чем (11.27), и обычно до¬ 
статочно выполнить лишь условие (11.26). 

Ошибка Ах будет заведомо допустимой, если в формуле (11.26) положить 

Ѵ?эф, 

где г] — коэффициент, значительно меньший единицы. 

При действии организованных помех эффективное значение промаха 
достигает величины, сравнимой с і? э ф или даже превышает /? э ф # Поэтому до¬ 
статочно полагать ц « 0,25, т. е. 

Д* м = 0,25Я эф . (11.29) 

При выполнении этого условия наличие ошибок Дл; не может привести к су- 
щественной погрешности в определении вероятности поражения цели. 
Подставляя соотношение (11.29) в (11.26), получаем 


< 0.7 Ѵ г Л/ . (11.30) 

У ^рм 

Итак, если выбрать г м удовлетворяющим условию (11.30), то допустимо пола¬ 
гать траектории ракеты и цели прямолинейными при г<г м . 

Найдем теперь нижнюю границу выбираемой величины г м . Для того, чтобы 
были справедливы соотношения (11.15) необходимо выполнение условия 
6^20—30°, т. е. 



к 


г м 


< 0,5. 


(11.31) 


В нормально спроектированной системе вероятность значений /г, превышаю¬ 
щих і? э ф более чем в 3 раза, должна быть весьма мала (в противном случае 

вероятность поражения, как следует из рис. 11.2, будет весьма мала). По¬ 
этому вместо (11.31) можно полагать 


т. е. 


3 ^эф 

г м 


< 


0,5, 


г м > 6 *эф. 


(11.32) 


Величину г м нельзя выбирать слишком малой также по следующим причинам. 

Пусть, например, мы выбрали г м = 1 м. Тогда мы можем быть заведомо 
уверены, что при г<г м траектории ракеты и цели допустимо полагать прямо¬ 
линейными. Но это обстоятельство никак не облегчит вычисление вероятности 
поражения, так как у реальных ракет промах будет, как правило, больше чем 
1 ж, и, следовательно, расстояние, равное г ш вообще не будет достигаться. 
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Очевидно, необходимо выбирать г м достаточно большим, чтобы с большой 
вероятностью можно было полагать, что такое расстояние будет действитель¬ 
но достигаться, т. е. должно выполняться условие 


г м> А макс, ( П - 33 > 

где /і макс — максимально возможное значение промаха. Однако выполнения 

условия (11.33) оказывается недостаточным. Действительно, взрыв снаряда 
должен производиться, как правило, до того момента, когда расстояние меж¬ 
ду снарядом и целью достигнет минимального значения, т. е. значения, 
равного промаху к. Поэтому расстояние г в между ракетой и целью в момент 

взрыва может превышать величину промаха к. 

Но очевидно, что величина г м должна быть не меньшей, чем г в , так как 

в противном случае взрыв ракеты будет происходить еще до того, как рас¬ 
стояние г станет равным г м , и, следовательно, будет бессмысленно говорить 
о прямолинейном движении ракеты при /*<г м . Отсюда следует, что вместо 
условия (11.33) должно выполняться следующее более жесткое условие: 


г м> г 


в макс» 


(11.34) 


где г ъ макс — максимально возможное значение расстояния между ракетой 
гі целью в момент взрыва, причем 


г ■> /» 

в макс ^ макс* 


(11.35) 


Так как величина г в случайна, то она не имеет строго ограниченного макси¬ 
мального значения. Однако с большой вероятностью можно полагать, что 


г 


в 



(11.36) 


так как в противном случае взрыв часто будет происходить на расстояниях, 
значительно превышающих /? Э ф, и, следовательно, вероятность поражения 
цели будет заведомо весьма малой (см. рис. 11.2). 

Таким образом, в нормально спроектированных системах условие 
(11.36) выполняется с вероятностью, весьма близкой к единице и можно 
полагать 


г ъ макс 6Я 8Ф - 

При этом условие (11.34) принимает вид 

Гц > 6#эф- (11.37) 

Следовательно, выполнение условия (11.37) гарантирует, что взрыв будет 
происходить на расстояниях, меньших, чем г м , т. е. в зоне квазистационарной 
встречи. Но условие (11.37) совпадает с условием (11.32), полученным ранее 
из других соображений. Поэтому можно полагать, что нижняя граница ве¬ 
личины г и определяется неравенством (11.37). При выполнении этого нера¬ 
венства, как следует из изложенного ранее, можно быть уверенным, во-пер¬ 
вых, в том, что взрыв будет всегда (точнее, с весьма близкой к единице ве¬ 
роятностью) происходить в зоне квазистационарной встречи (т. е. при г<г м ), 

и, во-вторых, в том, что угол б между векторами К 0Т н и г м будет настолько мал, 
что промах с достаточной точностью может определяться по формулам (11.15). 
Таким образом, величина г м зоны квазистационарной встречи должна удов¬ 
летворять, с одной стороны, условию (11.30), а с другой — условию (11.37). 
Одновременное выполнение этих условий возможно, если 


^ 0,7Ѵ 



(11.38) 
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т. е. при 


Я 


зф 


0.015К; 




№ 


рм 


(11.39) 


В большинстве реальных случаев это условие выполняется. Так, например, 
при І/ р = 1000 м/сек и Ц7 рм = 10 ^ требуется, чтобы было 


а П Р И ^рм < 


К эф 'С 150 м. 


Яэф 750 м. 


Итак, если выполняется условие (11.39), то можно в соответствии 
с (11.30) выбирать 



(11.40) 


и полагать, что при г < г м ракета и цель движутся с постоянными 

скоростями Ѵ р и Ѵц, т. е. имеет место квазистационарная встреча ра¬ 
кеты и цели. Поэтому в дальнейшем соотношения (11.39) и (11.40) 
будем называть условиями квазистационарной встречи ракеты 
с целью. 

Из формулы (11.40) следует, что для определения величины г и 
нужно знать значения величин К эф , № рм и Ѵ г . Так как при выводе 
соотношений (11.39) и (11.40) были сделаны значительные запасы, 
то точного значения величин К зф , № рм и Ѵ г не требуется — доста¬ 
точно знать лишь приближенные значения (например, с погреш¬ 
ностью не более ±50%). Наименее определенным из этих трех пара¬ 
метров является скорость сближения Ѵ г , ибо она зависит от неиз¬ 
вестных нам заранее угла а и скорости цели Ѵ ц (параметра & = 
= Ѵц/Ѵр). Поэтому для получения должного запаса в формулах 
(11.39) и (11.40) следует полагать 

Ѵ г =Ѵгишв, (11.41) 

где Ѵ гмин — минимальное ожидаемое значение скорости Ѵ г 
Так как в соответствии с (11.20) 

Ѵ р (|соза + У" 1— | 2 5Іп 2 а), (11.42) 

то при встречных курсах (а < 90°) и |^0,7, можно полагать 

Ѵ г мин ~ 0,7 Ѵ р . (11.43) 

Итак, мы выяснили, что в большинстве реальных случаев вели¬ 
чина г м , входящая в формулы (11.15), может определяться по фор¬ 
муле (11.40). При этом под 6 Я и 6 следует’ понимать составляющие 

угловой ошибки б (рис. 11.3) в момент і ы , т. е. в момент, при ко¬ 
тором расстояние г между ракетой и целью достигает величины г м . 

Угловая ошибка б характеризует отклонение от требуемого на- 
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правления полета ракеты вектора относительной скорости ракеты 

К отн . Найдем связь этой ошибки с ошибкой упреждения Ар, харак¬ 
теризующей отклонение от требуемого направления полета ракеты 

вектора скорости ракеты Ѵ р . Так как 

Ѵ от „ = Ѵр - Ѵ ц , 
то при Ѵ ц <с 1/р получается 


V 


отн 


V 


р 


и, следовательно, 


Поэтому при 



б ж Ар. 


(11.44) 



можно вместо (11.15) полагать: 


др, 

К » ’ 

Ну ^ г и ДРу. 


(11.45) 


Если отношение скоростей (^) не слишком мало, то выражения 
(11.44) и (11.45) становятся неточными, и в соответствии с формулой 
(6.97') промах зависит не только от г м и Д р, но и от отношения скоро¬ 
стей | = .у* и от угла а, характеризующего ракурс цели (рис. 11.4). 

Однако при і < 0,5 зависимость к от | и а весьма незначительна. 
Кроме того, при определении вероятности поражения должно про¬ 
изводиться усреднение по всем возможным значениям параметров 
а и |, вследствие чего их влияние еще более уменьшается. Поэтому 
в первом приближении соотношения (11.45) можно считать справед¬ 
ливыми не только при | < 1, но и при | <. 0,5-^0,7. 

Таким образом, при определении распределения промахов 
ы> 2 (к х , ку) можно исходить из соотношений (11.45), в которых г ы 
определяется по формуле (11.40), а Др ж и Др у — составляющие 

- У 

ошибки упреждения Ар в момент і и , т. е. в тот момент, при кото¬ 
ром оказывается г = г м . 

Составляющие Др ж и Др у могут быть найдены путем анализа 
структурной схемы самонаведения (рис. 1.14), так как они связаны 

с параметром рассогласования е = ср достаточно простыми соотно¬ 
шениями (5.25) или (5.26). 

Из этих соотношений следует, что можно полагать 

АР*»^ 8 ** ЛР ,*ГѴ (11-46) 

Р ' Р 


9* 
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і-де значения 


А<р х 
е * Аі 


(11.47) 


и 


<*Ф У 

Аі 


определяются для момента і = і ы . Подставляя 
(11.47) в (11.45), имеем 

.2 


К 


к. 




г 2 

М 

у- Ьу. 
Г Р 


соотношения 


(11.48) 


Пусть на основе анализа структурной схемы найден совместный 
закон распределения гю е (е ж , е ѵ ) составляющих е х и г у параметра 

рассогласования е. Тогда в соответствии с соотношениями (11.48) 
совместный закон распределения ы> 2 (к х , к у ) составляющих про¬ 
маха к равен 

У 2 

“'г (А*. А,) = -7®. (в*, в,), (11.49) 

Г Ы 

где 

V V 

е — _р и р — 12_и 

9 "'X* °ѵ 2 

Г ' Г 

м м 

ч Из изложенного выше следует, что для определения закона рас¬ 
пределения т г (Н ХУ Н у ) в случае самонаведения нужно произвести 
следующие операции: 

1. Вычислить величину г м по формуле (11.40). При этом скорость 
Ѵ т определяется в соответствии с соотношениями (11.41) — (11.43). 

2. Путем анализа структурной схемы системы самонаведения 
(рис. 1.14) найти закон распределения ш г (е х , е у ), составляющих е х 
и 8у параметра рассогласования. При этом значения е х и е у берутся 
для момента і = і ш при котором оказывается г = г м . 

3. Определить искомый закон распределения ( Н х , /і ѵ ) по 

формуле (11.49). У 


б. Случай малых промахов (/іэф<Д5/? Э ф) 

Приведенные выше приближенные формулы для определения 
промаха были получены в предположении, что на ракету действуют 
организованные помехи, вследствие чего эффективный промах может 
достигать величины того же порядка, что и радиус эффективного 
поражения снаряда # эф . В тех случаях, когда требуется определить 
промах при отсутствии организованных помех, точность этих фор¬ 
мул может оказаться недостаточной. 
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Действительно, в формулах (11.48) величина г и определяется 
из соотношения (11.40), которое гарантирует, что максимальная 
ошибка Дл; ЛІ за счет замены реальной траектории ракеты прямоли- 
нейной не превышает 0,25 # эф . Но при отсутствии организованных 
помех промах /і эф может быть значительно меньшим, чем і? эф . По¬ 
этому, для того чтобы ошибка в определении этого промаха была 
допустимой, необходимо наложить на величину Дх м более жесткое 
требование, т. е. вместо (11.29) положить 


где 

Л* м — 'п/^эф, | 
т} < 1 (например, т} = 0,05). | 

(11.50) 

При 

этом условия (11.39) и (11.40) принимают 

следующий вид: 


0,06 г,Ѵ? 

Яэф I у/ У 

™ рм 

(11.51) 


- У 2ч У / г р „ • 

(11.52) 

При т| = 0,05 получается 

0,003 К;? 

Яэф ш , 

" рм 

(11.51') 


г, - 0,32 V, |/ * . 

(11.52') 


Из сравнения соотношений (11.39) и (11.5Г) следует, что условие 
квазистационарности встречи (11.5 Г) оказывается значительно бо¬ 
лее жестким. Кроме того, при этом величина г м уменьшается и мо¬ 
жет оказаться меньше величины мертвой зоны управления г мз . 

Если величина г мз приблизительно известна и притом оказы¬ 
вается большей, чем г м , то в формулах (11.48) следует заменить г м на 
г мз . Поясним это положение. 

Мертвая зона управления г мз обусловлена тем обстоятельством, 
что при г < г мз управление практически полностью нарушается, 

т. е. в этой зоне поперечное ускорение ракеты может быть при¬ 
мерно с равной вероятностью направлено как в требуемом направ¬ 
лении, обеспечивающем уменьшение ошибки упреждения, а сле¬ 
довательно, и промаха, так и в противоположном направлении. 
В зоне же квазистационарной встречи, т. е. при г < г м , никакое 
отклонение руля не может существенно отклонить траекторию ра¬ 
кеты от прямолинейной, т. е. в этой зоне управление полетом ракеты 
становится практически невозможным. Поэтому зону квазистацио¬ 
нарной встречи также можно считать мертвой зоной, обусловлен¬ 
ной ограниченной маневренностью ракеты. Следовательно, при 
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г — г м ракета входит в мертвую зону, обусловленную ограниченной 
маневренностью ракеты, а при г = г мз она входит в мертвую зону, 
обусловленную нарушением нормальной работы системы управле- 
ления. Если г м > г мз , то промах определяется мертвой зоной, об¬ 
условленной ограниченной маневренностью ракеты, а в противном 
случае — мертвой зоной управления. 

Действие этих двух видов мертвых зон на промах, вообще гово¬ 
ря, оказывается не вполне одинаковым — общим для них является 
нарушение нормального процесса управления, но в первом случае 
(при г < г м ) это нарушение эквивалентно исчезновению поперечных 
ускорений ракеты, а во втором случае (при г <; г мз ) — исчезнове¬ 
нию связи между этими поперечными ускорениями и отклонения¬ 
ми ракеты от требуемой траектории. 

Приведенные ранее формулы для промаха справедливы, строго 
говоря, лишь для случая, когда г м >'/' мз , так как они вычислены 
в предположении, что в мертвой зоне ракета движется прямолиней¬ 
но, т. е. поперечные ускорения ракеты равны нулю. Для случая 
/*мз > г м достаточно простого и универсального выражения для 
промаха получить не удается, так как нарушение управления на 
конечном участке может происходить по самым разнообразным при¬ 
чинам и носить соответственно различный характер. В то же время 
очевидно, что увеличение мертвой зоны независимо от того, за счет 
чего оно происходит, приводит к возрастанию промаха. Поэтому 
в тех случаях, когда оказывается г мз > г м , полагают в качестве 
первого приближения, что приведенные ранее формулы (11.48) для 
промаха справедливы, если в них заменить г м на г мз , т. е. они при¬ 
нимают вид 


к 


х 





(11.53) 


где бд. Ф х , Фу. 

Если известна относительная скорость ракеты Ѵ от , то, как сле¬ 
дует из (6.95), вместо (11.53) более точно полагать 


к 


М3 


X 


V 


г*, к , 


М3 


отн 


V. 


отн 


е у > 


(11.54) 


ГДС В х Фя» фу 

Из рис. 11.3 следует, что 

у г =-ж = с05 


поэтому при б < 30°, т. е. при /г-^О.бгмз (что обычно имеет ме¬ 
сто), в формулах (11.54) можно полагать 

Ѵотн * Ѵ г . 


246 


(11.55) 



Следовательно, при отсутствии организованных помех формулы 
(11.48) для определения промаха остаются справедливыми со сле¬ 
дующими примечаниями. 

1. Эти формулы справедливы при выполнении условия (11.5Г) 
[а не (11.39) ]. 

2. Величина г м должна определяться по формуле (11.52') 
[а не (11.40) ]. 

3. Если известна величина мертвой зоны г из и оказывается 
г и<С. г ж> то в формулах (11.48) следует заменить г м на /* мз . 

4. Формулы (11.48) становятся более точными, если заменить 
І/р на Ѵ отн или Ѵ г . Поэтому, если значения скорости Ѵ отн или 
V г (в момент вхождения ракеты в мертвую зону или в зону 
квазистационарной встречи) известны, то в формулах (11.48) сле¬ 
дует заменить Ѵ р на Ѵ 0ТІІ или Ѵ г . 


§ 11.6. ОПРЕДЕЛЕНИЕ РАСПРЕДЕЛЕНИЯ ПРОМАХОВ 
ПРИ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИИ 1-го ВИДА 

Рассмотрим теперь выбор плоскости рассеивания и определение 
закона распределения хю 2 ( к х , к у ) при телеуправлении 1-го вида по 
методу накрытия цели (для воздушной цели). 

Пусть в момент «встречи» ракеты с целью радиус-вектор цели 

относительно КП равен г цв . При этом цель находится в точке О', 

а КП — в точке О (рис. 11.6). Проведем через точку О' плоскость ху , 

—^ 

перпендикулярную радиусу-вектору г цв , и будем считать ее плоско¬ 
стью рассеивания, т. е. полагать, что промах к равен радиусу-век¬ 
тору (относительно цели О') той точки 
А у в которой снаряд (ракета) пересекает 
плоскость ху . 

Тогда, учитывая малость угловой 

ошибки телеуправления Ѳ, можно пола¬ 
гать 


к — г ц В Ѳ, 


т. е. 

к ѵ — г 


'X 

К, = г 


ЦВ 


Цв 


ѳ„. 


(11.56) 


Так как при телеуправлении по методу 

накрытия цели угловая ошибка Ѳ яв¬ 
ляется параметром рассогласования 

—У 

(е = Ѳ), то соотношения (11.56) дают 
весьма простую связь промаха с пара¬ 
метром рассогласования. С этой точки 
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зрения Выбранная нами плоскость ху вполне удовлетворяет требо¬ 
ванию, предъявляемому к плоскости рассеивания. Поэтому остает¬ 
ся доказать, что промах Л, определяемый соотношениями (11.56), 
достаточно правильно характеризует ошибку наведения ракеты на 
цель. 

Предположим сначала, что цель и КП неподвижны. Тогда, учи¬ 
тывая малость угла Ѳ, можно с большей точностью полагать, что 
минимум расстояния между ракетой и целью имеет место в тот 
момент времени, когда ракета пересекает плоскость ху, т. е. нахо¬ 
дится в точке А. Следовательно, в “этом случае соотношения (11.56) 
достаточно точны. Очевидно, они достаточно точны и при движущих¬ 
ся цели и КП, если | = | 7 у С1и| к =.у 1 <1. Если % и | к не 

„ ѵ р ѵ р 

слишком малы, то, подобно тому как это отмечалось ранее приме¬ 
нительно к самонаведению, промах к зависит не только от г цв и Ѳ, 
но и от отношений скоростей | и | к и от ракурсов движения цели 
и КП. Однако при ё < 0,5 и с к < 0,5 этой зависимостью можно 
в первом приближении пренебрегать по тем же причинам, которые 
указывались ранее применительно к самонаведению. 

Следовательно при наведении по методу накрытия цели на 
воздушные цели можно в первом приближении выбирать плоскость 
рассеивания ху, как показано на рис. 11.6, и определять промах по 
формулам (11.56). При этом угловые ошибки Ѳ х и Ѳ ѵ определяются 
в момент «встречи» 4 С > т - е - в тот момент времени, при котором ока¬ 
зывается г ц = Гцв. Величина г цв нам заранее точно неизвестна. Однако 
для вычисления промаха по формулам (11.56) точного знания ве¬ 
личины Гцв не требуется — достаточно. знать ее с погрешностью 
±5-т- 10%. Из соотношений (11.56) вытекает следующий по¬ 
рядок определения распределения т г ( к х , Л у ): 

1. Определяем приближенно расстояние г цв , при котором должна 
произойти встреча ракеты с целью. 

2. Путем анализа структурной схемы системы управления нахо- 

—^ 

дим распределение (е х , е у ) параметра рассогласования е. При 
этом значения составляющих параметра рассогласования 

е ж = Ѳ* и е у = Ѳ у 

определяются для момента встречи і в с , при котором г ц =г цв . 

3. Определяем искомый закон распределения по формуле 

^2 (.^х 1 ^у) ” 2 ( В зс* в у)» (^ 1.57) 

'цв 

где 
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Из приведенных примеров видно, что в реальных случаях дей¬ 
ствительно можно выбирать плоскость рассеивания таким образом, 
чтобы составляющие промаха в этой плоскости Н х , к у , с одной сто¬ 
роны, достаточно правильно характеризовали ошибку наведения, 
а с другой — были связаны с составляющими параметра рассогла¬ 
сования е ж и е у не слишком сложными соотношениями. При этом, 
если путем анализа структурной схемы системы управления удается 
найти распределение ѵѵ г (г х , е у ) составляющих е х и е , то тем самым 
находится и распределение ш> 2 (к х , /і ѵ ) [см. например, формулы 
(11.49) и (11.57)]. 


§ 11.7. ПРИБЛИЖЕННАЯ ОЦЕНКА КАЧЕСТВА ОТДЕЛЬНЫХ 
РАДИОЛИНИЙ СИСТЕМЫ 

Указанные в предыдущих параграфах показатели качества (ве¬ 
роятность поражения, распределение промахов, эффективный про¬ 
мах) позволяют оценить качество системы управления в целом или 
ее важнейшей части — системы управления полетом. Однако си¬ 
стема управления полетом, в свою очередь, состоит из целого ряда 
радиолиний, и весьма желательно иметь возможность оценивать 
качество каждой такой радиолинии раздельно, т. е. без расчета 
или испытания системы управления в целом. Наличие таких пока¬ 
зателей качества может весьма существенно упростить разработку 
и испытание радиолиний системы. Очевидно, показатель качества 
каждой радиолинии системы должен быть выбран таким образом, 
чтобы он правильно учитывал влияние данной радиолинии на ин¬ 
тегральный показатель качества системы управления — вероят¬ 
ность поражения цели или распределение промахов. 

Перейдем к рассмотрению приближенного метода, который поз¬ 
воляет сформулировать такие частные показатели качества отдель¬ 
ных радиолиний системы. Этот метод, называемый в дальнейшем 
методом сбоев, заключается в следующем. Прежде всего радио¬ 
линии системы нумеруются в порядке последовательности их дей¬ 
ствия. Если оказывается, что несколько радиолиний начинают ра¬ 
ботать практически одновременно, то наибольший, номер присваи¬ 
вается той из этих радиолиний, которая оказывает на работу осталь¬ 
ных наименьшее влияние. По этому же принципу нумеруются и 
остальные одновременно действующие радиолинии. Например, 
в полуактивной системе самонаведения радиолинии могут быть про¬ 
нумерованы следующим образом: 

1) РлОВ (радиолокатор обнаружения и выделения цели), 

2) РлП (радиолокатор подсвета цели). 

3) хвостовой канал РлГС (радиолокационной головки самона¬ 
ведения), 

4) головной канал РлГС, 

5) Рв (радиовзрыватель). 


9В Зак. 2072 
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Радиолокатор РлОВ, расположенный на КП, обнаруживает и 
выделяет цель, которая должна быть поражена снарядом и наводит 
на эту цель радиолокатор подсвета и РлГС. 

Радиолокатор подсвета облучает цель Ц энергией Рі (рис. 11.7). 
Отраженная от цели энергия Р 2 принимается головной антенной А і 
РлГС и используется для самонаведения ракеты на цель* 

Хвостовая антенна А 2 и соответствующий канал приема уста¬ 
навливается на ракете для выполнения ряда вспомогательных функ¬ 
ций, повышающих качество само- 
наведения. Хвостовой канал при¬ 
нимает энергию Р 3 , идущую в на¬ 
правлении «локатор подсвета — ра¬ 
кета» (в направлении г р ), т. е. пря¬ 
мой (а не отраженный от цели) сиг¬ 
нал локатора подсвета. Этот сигнал 
имеет значительно большую мощ¬ 
ность, чем отраженный сигнал, и 
позволяет поэтому более надежно 
наводить головной канал РлГС на 
цель по частоте и по дальности. 

Из указанных выше пяти ра¬ 
диолиний первым начинает рабо¬ 
тать РлОВ, а последним — Рв, по¬ 
этому им приданы соответственно 
номера У и 5. Остальные три ра¬ 
диолинии начинают работать прак¬ 
тически одновременно. Но дейст¬ 
вие хвостового и головного кана¬ 
лов РлГС существенно зависит от 
работы РлП, а обратное влияние 
каналов РлГС на работу РлП отсутствует. Поэтому из этих трех 
радиолиний наименьший номер (2) присвоен радиолокатору под¬ 
света. 

Хвостовой канал РлГС существенно влияет на работу головного 
канала РлГС, тогда как влияние головного канала на работу хво¬ 
стового канала весьма незначительно. Поэтому хвостовому каналу 
РлГС придан меньший номер, чем головному. 

Такая нумерация радиолиний удобна потому, что при этом каж¬ 
дая последующая радиолиния не оказывает на работу всех преды¬ 
дущих радиолиний (т. е. радиолиний с меньшими номерами) ника¬ 
кого влияния или оказывает лишь небольшое влияние, которым 
в первом приближении можно пренебрегать. 

Далее предполагается, что каждая радиолиния может нахо¬ 
диться только в одном из двух взаимоисключающих состояний — 
в нормальном режиме или в режиме сбоя. Здесь под нормальным 
понимается такой режим работы данной радиолинии, который обес¬ 
печивает при идеальной работе всех последующих радиолиний 



Рис. 11.7 
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поражение цели. Соответственно этому сбоем считается такой ре¬ 
жим работы данной радиолинии, который делает невозможным пора¬ 
жение нужной цели даже при идеальной работе всех последующих 
радиолиний системы. 

Тогда условная вероятность поражения цели Я пу , определяемая 
при условии, что на данную систему действует вполне определенная 
элементарная или комбинированная помеха с фиксированными зна¬ 
чениями ее параметров (а ь ..., а п ) может быть записана в следую¬ 
щем виде: 

Рпу = Р\Р\\Р\\\ ••• Ли-і Лі- (11.58) 

Здесь Р\ — вероятность нормального режима радиолинии № 1; 

Рп — вероятность нормального режима радиолинии № 2, при 
условии, что радиолиния № 1 работает нормально; 

Ріп — вероятность нормального режима радиолинии № 3 при 
условии, что радиолинии № 1 и 2 работают нормально; 


Р п — вероятность поражения при условии, что все радиолинии, 
кроме Рв, работают нормально. Под М-й радиолинией здесь и далее 
понимается Рв, а радиолинии I, II, ... М—1 являются составными 
частями системы управления полетом. 

Справедливость формулы' (11.58) обусловлена тем обстоятель¬ 
ством, что при событиях, противоположных рассматриваемым (т. е. 
при сбоях), поражение невозможно, т. е. вероятность поражения 
равна нулю. Так как наличие в данной радиолинии нормального 
режима означает отсутствие в ней сбоя и наоборот, то 

Рі = 1 -Рі с, Лі = 1 -Ліс, Рм-і = 1 - Ям-1, с (П.59) 

где Р іс — вероятность сбоя в радиолинии 1; 

Рис — вероятность сбоя в радиолинии 2 при условии, что 
в радиолинии 1 сбоя нет; 

Р м _іс — вероятность сбоя в (м-І)-й радиолинии при условии, 
что во всех предыдущих (м-2) радиолиниях системы сбоев нет. 

Из данных выше определений следует, что при определении ве¬ 
роятности нормальной работы данной радиолинии (например, ве¬ 
роятности Яш) все предыдущие радиолинии (например, радиоли¬ 
нии I и II) работают нормально. 

Поскольку вид помехи и все ее параметры а*, ..., а т (интенсив¬ 
ность, средняя частота спектра и т. п.) при определении вероят¬ 
ности Р пу полагаются фиксированными, то наличие или отсутствие 
нормального режима в каждой радиолинии зависит лишь от той 
конкретной реализации и пі (і) колебания помехи, которая имела 
место в данной радиолинии номера і (например, от той или иной 
реализации напряжения шумовой помехи на выходе усилителя про¬ 
межуточной частоты данной радиолинии). 

В большинстве случаев реализации и пі (і) помехи, соответствую¬ 
щие различным радиолиниям, можно считать статистически неза- 
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висимыми. Это объясняется тем, что различные радиолинии системы 
имеют обычно не перекрывающиеся взаимно полосы пропускания 
или работают в различные интервалы времени. Поэтому примем 
допущение, что колебания помех в различных радиолиниях системы 
статистически независимы. Это означает, что при определении услов¬ 
ной вероятности нормальной работы данной радиолинии (напри¬ 
мер, Рпі) мы можем не учитывать, какими при этом были реали¬ 
зации колебаний помехи во всех предшествующих радиолиниях. 
(В противном случае практическое вычисление вероятности Рш 
весьма сильно усложнилось бы). Мы должны учитывать лишь то 
обстоятельство, что все предыдущие радиолинии при этом работали 
нормально. 

Что касается всех последующих радиолиний, то в силу приня¬ 
того выше порядка нумерации радиолиний их обратной реакцией на 
данную радиолинию можно пренебрегать, по крайней мере в первом 
приближении. 

Из сказанного следует, что при определении вероятности нор¬ 
мального режима каждой радиолинии (например, вероятности Рці) 
можно полагать все остальные радиолинии системы (как предыду¬ 
щие, так и последующие) работающими нормально и не интересо¬ 
ваться видом реализации помех в этих радиолиниях. Это означает, 
что при определении вероятности нормального режима (или сбоя) 
данной радиолинии можно полагать, что помехи во всех остальных 
радиолиниях системы отсутствуют и они работают нормально. Оче¬ 
видно, что вследствие этого определение вероятности поражения Р пу 
сильно упрощается. Кроме того, при этом вероятности Р і, Рц ..., 

Р ы -і, Рп могут служить показателями помехоустойчивости радио¬ 
линий I, II, ..., М соответственно. 

Таким образом, применение метода сбоев, во-первых, позволяет 
сильно упростить вычисление условной вероятности поражения Р пу 
и, во-вторых, дает возможность оценивать качество не только си¬ 
стемы управления в целом (по величине вероятности Р пу ), но и от¬ 
дельных радиолиний системы (по величинам вероятностей Р\, Рц, 

• ••, Р м _ і. Рп- Однако, следует помнить, что этот метод являет¬ 
ся приближенным и основан на следующих допущениях: 

1) в каждой радиолинии возможны лишь два взаимоисключаю¬ 
щих режима: нормальный режим или режим сбоя; 

2) обратная реакция последующих радиолиний на все преды¬ 
дущие отсутствует или пренебрежимо мала; 

3) реализации колебаний помехи в различных радиолиниях 
статистически взаимнонезависимы. 

Наиболее грубым является первое из этих допущений, так как 
для некоторых радиолиний трудно установить достаточно четко 
границу между нормальным режимом и сбоем. 

Если, начиная с некоторой радиолинии номера і, хотя-бы одно из 
этих трех допущений нельзя считать справедливым, то формулу 
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(11.58) можно записать в следующем виде: 

Рпу = Р\ Ри ... Рі-\ Р п* (11.60) 

Здесь Р п — вероятность поражения, определенная при условии, 
что все радиолинии от номера 1 до номера ( і — 1) включительно ра¬ 
ботают нормально. Эта вероятность ( Р п ) определяется совокупным 
действием радиолиний, имеющих номера от і до м включительно. 

Очевидно, в этом случае применение метода сбоев дает лишь 
частичное упрощение расчета, так как из совместного рассмотрения 
исключается только часть ( і — 1) радиолиний системы. Однако 
и такое упрощение в ряде случаев может быть весьма существенным. 

Рассмотрим в качестве примера применение метода сбоя к полуактив¬ 
ной системе самонаведения, состоящей из пяти радиолиний, указанных на 
стр. 249. 

Здесь радиолинией № 1 является радиолокатор обнаружения и выделения 
нужной цели. В первом приближении можно полагать, что если этот радиоло¬ 
катор за некоторое заранее установленное время Гоби обнаружит и выделит 
нужную цель, то поражение этой цели (при идеальной работе всех остальных 
ради олиний) будет иметь место, а в противном случае поражения нужной 
цели заведомо не будет. 

При этом под нормальным следует понимать такой режим работы радио¬ 
локатора, при котором он за время Гоби обнаруживает нужную цель, а под 
сбоем — обнаружение (за то же время Т 0 ь И ) ложной цели или полное отсут¬ 
ствие данных о наличии каких-либо целей. 

Следовательно, в рассматриваемом случае можно полагать 

^І = ^обн„ ( 11 - 61 ) 

где Р обн г — вероятность обнаружения и выделения нужной цели радиоло¬ 
катором РлОВ за время Г обн . 

Второй радиолинией рассматриваемой системы являются радиолокатор 
подсвета цели, РлП. Пусть этот радиолокатор должен непрерывно облучать 
цель узкой диаграммой направленности А (рис. 11.7) и в связи с этим ра¬ 
ботает в режиме автослежения за целью по угловым координатам. Тогда 
в первом приближении под сбоем данной радиолинии можно понимать срыв 
слежения за целью по угловым координатам за время, меньшее или равное 
величине А/ К р» где Д/ кр —интервал времени, составляющий заранее уста¬ 
новленную значительную часть (например, 50%) от полного времени наведе¬ 
ния снаряда на цель. Действительно, если за это время произойдет срыв 
слежения РлП за целью, то подсвет цели прекратится еще до достаточного 
сближения ракеты с целью, и она, как правило, пролетит мимо цели (здесь 
предполагается для простоты, что в системе автослежения за целью повтор¬ 
ный поиск цели отсутствует и поэтому срыв является для данного пуска 
необратимым явлением). Если за это время срыва слежения не произойдет, 
то нормальное самонаведение может быть обеспечено, даже если при этом 
имеется некоторая (не слишком большая) ошибка слежения, так как эта 
ошибка будет приводить лишь к некоторому уменьшению мощности облу¬ 
чения цели. Следовательно, в первом приближении допустимо полагать, что 
при отсутствии за время Д/ кр срыва слежения, РлП работает нормально, а 
в противном случае имеет место сбой. Это означает, что можно полагать 

р п = 1- р сріь (П- 62 > 

где Я ср іі —вероятность срыва слежения РлП за целью за время Д/ кр> 

253 



В 3-й и 4-й радиолиниях системы, т. е. в хвостовом и головном каналах 
РлГС, возможные режимы работы труднее достаточно четко подразделить на 
нормальный режим и сбой. 

Действие помех на головной канал Р.лГС приводит к увеличению ошибки 
наведения на цель (промаха). Поэтому для подразделения возможных режи¬ 
мов работы этого канала на нормальный режим и сбой необходимо принять, 
что если снаряд пролетит на расстоянии от цели /г, меньшем некоторой крити¬ 
ческой величины Н кр , то поражение цели будет иметь место (при идеальной ра¬ 
боте Рв), а в противном случае поражения не будет. 

Из рис. 11.1 следует, что в качестве грубого приближения можно при¬ 
нять 

л кр = Дэф, (Н.63) 

т. е. полагать, что РлГС работает нормально, если Н < /? э ф» и имеет место 
сбой в РлГС, если Н > /? э ф. Соответственно при определении вероятности 

поражения Р п [формула (11.58)] следует полагать, что РлГС работает нор¬ 
мально, т. е. дает такой же эффективный промах, как в отсутствие организо¬ 
ванных помех. 

Из сказанного следует, что при грубом приближении можно полагать 

^ІѴ ~ ^іѵ < ^кр)» (11.64) 

где Р ІѴ (Н < /і кр ) — вероятность того, что с учетом действия помех на голов¬ 
ной канал РлГС промах Н не превзойдет величины /і кр , при условии, что все 

остальные радиолинии системы работают нормально. Так как хвостовой канал 
РлГС работает не по отраженному от цели сигналу, а по прямому сигналу РлП, 
то при при грубом приближении можно полагать 

Р ш «1. (11.65) 

При этом условная вероятность поражения в соответствии с формулами 
(11.58), (11.61), (11.62), (11.64) и (11.65) равна 

^пу ~ ^обн I 0 ~ *Ѵп) ^ІѴ < ^кр) Лг (11.66) 

Если необходимо настолько точное определение вероятности Р п у» что пользо¬ 
ваться допущениями (11.64) и (11.65) нельзя, то следует исходить из формулы 
(11.60), т. е. ограничиваться выделением лишь тех радиолиний, для которых 
подразделение режимов работы на нормальный режим и сбой может быть до¬ 
статочно четким. В рассматриваемом случае это означает, что следует выде¬ 
лить лишь радиолокаторы Рл^)В и РлП, т. е. положить і 3. При этом фор- 
мула (11.60) принимает следующий вид: 

Рпу = РоС >Н іО-Рс Р п)К’ (П.67) 

где Р п — вероятность поражения цели, определенная при условии, что ра¬ 
диолокаторы РлОВ и РлП работают нормально, т. е. при условии, что орга¬ 
низованные помехи действуют только на хвостовой и головной каналы РлГС и 
на Рв. 

В случае применения формулы (11.66) оказываются разделенными все 

радиолинии системы, так как вероятности Р обн1 , Р срІІ , ^іѵ ^ ^ кр ) и 

зависят соответственно от действия организованных цомех только на РлОВ, 
только на РлП, только на головной канал РлГС и только на Рв. 

В случае применения формулы (11.67) могут независимо рассматривать¬ 
ся лишь две радиолинии из пяти (РлОВ и РлП), и упрощение расчета полу¬ 
чается не столь резким. Однако и такое упрощение может оказаться весьма 
существенным, 
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( 11 . 68 ) 


Выражение (11.66) можно представить также в следующем виде: 

Р пу = Р(Н < Н кр ) Р' п , 

где Р {Н < /і кр ) = Р обн г (1 — Р срІІ ) Р ІѴ (Л < Ь кр ) есть вероятность того, что 

промах не превзойдет критического значения Л кр , т. е. вероятность попадания 
снаряда в круг радиуса /і кр (этот круг расположен в плоскости рассеивания 
и его центр совпадает с целью или фиксированной точкой, выбранной на по¬ 
верхности цели). 

Из выражения (11.68) следует, что при сделанных допущениях (т. е. при 
применении метода сбоев) качество системы управления полетом можно ха¬ 
рактеризовать вероятностью Р (Н < /і кр ), т. е. вероятностью попадания сна¬ 
ряда (промаха Н) в круг радиуса Л кр . Если распределение хю 2 (Ьх> Ьу) состав¬ 
ляющих промаха известно, то вероятность Р (Н < /і кр ) может быть легко 
найдена интегрированием по кругу радиуса /і кр . 

§ 11.8. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА МЕТОДОВ ИССЛЕДОВАНИЯ 
СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ 

Из проведенного выше анализа следует, что важнейшим по¬ 
казателем качества системы управления полетом ракеты является 
закон распределения составляющих промаха в плоскости рас¬ 
сеивания ію 2 (Н х , Н у ), и в первую очередь — среднеквадратичные 
(эффективные) значения промаха в каждой из плоскостей управ¬ 
ления, /і э фх и Л э фу. 

Для определения закона распределения ы> 2 (Н х , Н у ) или эффек¬ 
тивных промахов й Э фх и Н э ф У , следует предварительно найти 
закон распределения е у ) или эффективные значения е Э ф Х и 

е Э фу составляющих г х и г у параметра рассогласования е [см., на¬ 
пример, соотношения (11.57)]. Для этого должен быть произведен 
анализ структурной схемы системы управления. 

Структурная схема системы управления является сложной не¬ 
линейной цепью с переменными параметрами и несколькими петля¬ 
ми обратных связей. В настоящее время не существует единого теоре¬ 
тического или экспериментального метода, который позволил бы 
учесть с достаточной полнотой и точностью все особенности такой 
системы. Поэтому исследование системы управления приходится 
проводить не одним, а несколькими методами. При этом в настоящее 
время основными можно считать следующие методы: 1) линеари¬ 
зация и замораживание коэффициентов *; 2) линеаризация и учет 
переменности параметров системы; 3) гармоническая линеаризация; 
4) статистическая линеаризация; 5) метод нелинейных статисти¬ 
ческих эквивалентов; 6) аппроксимация случайных воздействий 
марковскими процессами; 7) полное математическое моделиро¬ 
вание; 8) частичное математическое моделирование; 9) полевые 
испытания; 10) летные испытания; И) пробные пуски; 12) испыта¬ 
ния в войсках. 


* Иногда замораживание коэффициентов (параметров) применяется и 
без сочетания с линеаризацией, т. е. при учете нелинейности системы. 
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Методы 1—7 являются теоретическими, так как они основаны 
на описании (аппроксимации) поведения системы совокупностью 
уравнений и последующем решении этих уравнений. При этом при¬ 
ходится аппроксимировать соответствующими математическими со¬ 
отношениями и все полезные и мешающие воздействия. Исследова¬ 
ние системы методами 1—6 может производиться как без примене¬ 
ния вычислительных машин (цифровых или аналоговых), так и 
с их применением. 

Метод 7 основан на составлении математической модели (матема¬ 
тического описания) системы управления и исследовании этой мо¬ 
дели (т. е. решении системы уравнений, описывающих поведение 
системы с помощью аналоговых или цифровых, или аналого-циф¬ 
ровых) вычислительных машин) 

Метод 8 используется при экспериментальном исследовании 
системы в лабораторных условиях. При этом вся или большая часть 
аппаратуры управления включается в исследуемую систему в ре¬ 
альном виде, источники сигналов и помех заменяются соответствую¬ 
щими имитаторами, а кинематические и динамические звенья си¬ 
стемы набираются на электронной модели. (Иногда моделируются 
и некоторые блоки управления, например гиропривод, антенная 
система и др.). 

Так как при таком исследовании система управления оказы¬ 
вается представленной частично в реальном виде и частично в виде 
математической модели, метод 8 нельзя считать ни эксперименталь¬ 
ным, ни теоретическим и его следует отнести к экспериментально¬ 
теоретическим методам. 

Основным назначением полевых испытаний (метод 9) является 
проверка действия радиоаппаратуры в условиях, когда сигналы и 
помехи, действующие на радиозвено, создаются не имитаторами, 
а излучаются или отражаются реальными целями (например, само¬ 
летами). При этом вся аппаратура, в том числе и бортовая, распо¬ 
лагается на полигоне (на земле). 

Летные испытания (метод 10) отличаются от полевых в основном 
тем, что бортовая аппаратура устанавливается (при испытаниях) 
не на полигоне, а на самолете. Это позволяет приблизить радио¬ 
сигналы и радиопомехи, воспринимаемые аппаратурой управления, 
к реальным. Но и при летных испытаниях условия испытания весьма 
существенно отличаются от реальных, в частности, вследствие от¬ 
сутствия реальных динамических звеньев. 

При пробных пусках бортовая аппаратура устанавливается на 
ракете, подобной той, для управления которой она предназначена, 
но снабженной специальной телеметрической аппаратурой, поз¬ 
воляющей регистрировать поведение не только системы в целом, 
но и ее отдельных блоков. 

Наконец, наибольшее приближение к реальным условиям 
(в мирное время) достигается при испытаниях управляемых снаря¬ 
дов в войсках. 
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Сравнением всех указанных выше методов можно убедиться, 
что каждый из них имеет как существенные преимущества, так и 
серьёзные недостатки. Так, например, исследование методом 12 
проводится в условиях, наиболее близких к реальности, но имеет 
следующие недостатки: 

а) большая сложность и стоимость испытания; 

б) ограниченность тактических ситуаций, которые могут быть 
исследованы; 

в) исследование возможно лишь после того, как управляемый 
снаряд полностью разработан и освоен в массовом производстве и 
в эксплуатации. 

В отличие от метода 12 применение метода 1 основано на весьма 
грубых допущениях, но зато позволяет получить результаты наибо¬ 
лее просто и в наиболее общем виде (в виде сравнительно простых 
формул). Поэтому результаты такого исследования могут быть полу¬ 
чены и учтены уже на самой ранней стадии разработки управляе¬ 
мого снаряда. 

Из сказанного следует, что все указанные выше методы взаимно 
дополняют друг друга. При этом на более ранних стадиях разра¬ 
ботки обычно целесообразно применять теоретические методы (I—7), 
а на более поздних стадиях — методы 8—12. В дальнейшем мы огра¬ 
ничимся рассмотрением лишь методов теоретического исследования 
(1-7). 

В методах 1—4 система управления сводится к линейной системе 
регулирования. При этом в методах 1—2 нелинейность системы не 
учитывается совершенно, а в методах 3—4 она учитывается прибли¬ 
женно — путем соответствующего изменения параметров линейной 
системы. 

В методах 5—7 нелинейная система при исследовании не сво¬ 
дится к линейной. Это усложняет анализ, но позволяет исследовать 
целый ряд специфических нелинейных явлений (например, явлений 
захвата цели и срыва слежения)'. 

Применение рассматриваемых ниже методов иллюстрируется 
для краткости в основном на примере систем самонаведения. 

Контрольные вопросы 

1. Что такое полная вероятность поражения цели и какие априорные 
сведения необходимы для ее вычисления? 

2. Какие трудности возникают при вычислении полной вероятности 
поражения цели с учетом действия организованных помех и каковы основные 
пути преодоления этих трудностей? 

3. В чем заключается метод сбоев? Каковы сильные и слабые стороны 
этого метода? 

4. Какого вида условные вероятности поражения могут применяться 
для оценки качества системы управления? 

5. Докажите, что при полуактивной системе самонаведения вероятность 
поражения может определяться в первом приближении по формуле (11.58). 
При каких основных допущениях справедлива эта формула? 
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6. Что понимается под функциями щ ( / в)> Ргв > (^ЛГ> Ау), Р/іХ, к 
в формулах (11.6) и (11.7) для условной вероятности поражения Р пу 

в каких случаях следует применять каждую из этих формул? 

7. Докажите, что при самонаведении на воздушную цель распределение 
промахов (А*» А у ) связано с распределением составляющих параметра рас¬ 
согласования и) г е ), приближенными соотношениями (11.49). Что сле¬ 
дует при этом понимать под г м ? 

8. При каких основных допущениях справедлива формула (11.13)? 
В чем заключается ценность этой формулы? 

9. Какими основными показателями можно характеризовать: 

а) качество системы управления в целом (совместно с радиовзры¬ 
вателями)? 

б) качество системы управления полетом? 

в) качество каждой из радиолиний системы? 

Литература [2, 13, 14, 33, 34, 35]. 
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АНАЛИЗ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ МЕТОДОМ 
ЛИНЕАРИЗАЦИИ И ЗАМОРАЖИВАНИЯ ПАРАМЕТРОВ 


§ 12.1. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА МЕТОДА ЛИНЕАРИЗАЦИИ 
И ЗАМОРАЖИВАНИЯ ПАРАМЕТРОВ 

При анализе методом линеаризации и замораживания параметров 
возмущения, действующие на систему, полагаются настолько ма¬ 
лыми, чтобы систему можно было считать по отношению к этим 
возмущениям линейной. Кроме того, переменные параметры систе¬ 
мы, определяющие вид ее передаточной функции, полагают при ана¬ 
лизе постоянными («замороженными»). После того как анализ про¬ 
изведен, т. е. получены соответствующие окончательные формулы, 
в этих формулах «замороженные» параметры «размораживаются», 
т. е. снова рассматриваются как функции времени. 

Основным достоинством метода линеаризации и замораживания 
параметров является сведение весьма сложной структурной схемы 
системы управления к линейной системе с постоянными параметра¬ 
ми, поведение которой полностью определяется обычными переда¬ 
точными функциями ее звеньев. При этом оказывается возможным 
получить достаточно простые и общие соотношения при сколь угодно 
большом числе инерционных звеньев и цепей обратных связей. 
Однако для того, чтобы линеаризация и замораживание не приво¬ 
дили к большим ошибкам анализа, необходимо, во-первых, чтобы 
возмущения, действующие на систему, были достаточно малыми, 
и, во-вторых, чтобы параметры системы изменялись либо незначи¬ 
тельно, либо медленно по сравнению с переходными процессами, 
возникающими в системе. Поэтому результаты анализа, полученные 
методом линеаризации и замораживания, оказываются справедли¬ 
выми лишь в определенных пределах. Эти пределы могут быть уста¬ 
новлены с достаточной точностью лишь путем сравнения с резуль¬ 
татами последующего теоретического или экспериментального ис¬ 
следования нелинейной системы с переменными параметрами. 

В первом приближении можно полагать результаты, полученные 
методом линеаризации, справедливыми, если на входе каждого 
ИЗ зреньев системы выполняется условие 


макс і 


л (і 


( 12 . 1 ) 
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где «вхмакс» — максимальное значение возмущения, действующего 
на входе звена системы номер /; 6' л ; — предел линейности (по 
входу) этого звена. 

Наиболее типичны для систем радиоуправления нелинейности 
типа насыщения (рис. 12.1, а) и типа дискриминаторной кривой 
или типа синуса (рис. 12.1, б). При этом в качестве предела линей¬ 
ности ІІ ЛІ можно выбирать абсциссу точки, ордината которой со¬ 
ставляет 60—80% от максимально возможного значения (/ м . 

Воздействие на входе звена и ш (() носит, как правило, случай¬ 
ный характер и не имеет вполне определенного максимального зна- 



Рис. 12.1 


чения. Поэтому условие линейности звена номера і часто удобнее 
записывать не в виде (12.1), а в следующем виде: 

Увх эф і < 0,3 -г- 0,4 6/ л /, (12.2) 

где 6'вхэф/ — эффективное (среднеквадратичное) значение возму¬ 
щения и ВХ і(і). Если возмущение и вхі (і) является нестационар¬ 
ным случайным процессом, то і/ вх Э ф/ зависит от времени. При 
этом в (12.2) под 6/вхэф/ следует понимать максимальное по 
времени значение функции /7 вхэф «(/). 

Очевидно, условие линейности (12.1) или (12.2) должно выпол¬ 
няться для всех звеньев системы. Поэтому, после того как в про¬ 
цессе анализа линеаризованной системы оказываются найденными 
максимальные или эффективные значения возмущений на входе 
различных звеньев, необходимо произвести проверку условий ли¬ 
нейности всех звеньев системы или по меньшей мере тех звеньев, 
в которых можно ожидать в первую очередь нарушения линейности 
режима. В частности, во всех случаях необходимо проверять ли¬ 
нейность входящих в состав системы дискриминаторов (в том числе 
линейность пеленгационной характеристики) и отсутствие пере¬ 
грузок по отклонению рулей и по поперечным ускорениям ракеты. 

В данной главе для краткости метод линеаризации и заморажи¬ 
вания применяется лишь к анализу системы самонаведения, 
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§ 12.2. АНАЛИЗ СТРУКТУРНОЙ СХЕМЫ СИСТЕМЫ 
САМОНАВЕДЕНИЯ МЕТОДОМ ЛИНЕАРИЗАЦИИ 
И ЗАМОРАЖИВАНИЯ ПАРАМЕТРОВ 


а. Линеаризация системы и замораживание 
ее параметров 


Рассмотрим применение метода линеаризации и замораживания 
на примере системы управления, осуществляющей самонаведение 
по методу пропорциональной навигации. Общая структурная схема 
такой системы для плоского случая приведена ранее на рис. 6.14. 
В общем случае все ее основные звенья (кинематическое звено, ра¬ 
диозвено, звено автопилот-снаряд и динамическое звено) нелинейны 
и, следовательно, для их линеаризации необходимо полагать соот¬ 
ветствующие возмущения достаточно малыми. Для кинематического 
и динамического звеньев, как было показано в гл. 6, такими воз¬ 
мущениями являются начальная ошибка упреждения Д(і 0 и откло¬ 
нения цели и ракеты от прямолинейного равномерного движения. 

Если полагать для простоты, модули скоростей цели и ракеты 
Ѵ р и Ѵц постоянными и ДРо = 0, то возмущения проявляются лишь 
в отклонениях траекторий цели и ракеты от прямолинейных, т. е. 
в появлении поперечных ускорений ІѴц (/) и 1Ѵ р ((). Поэтому, если 
эти ускорения достаточно малы, кинематическое и динамическое 
звенья описываются линейными уравнениями. Для плоского слу¬ 
чая эти уравнения в соответствии с формулами (6.83) — (6.86) 
имеют следующий вид: 



(0 — -4р (О 

тщ 


Л ц (0 = (созуцо)-^ 

А Р (() = (соз у р0 ) (/), 


Г (0 = Г о — (К ц соз у ц0 + Ѵ р СОЗ Уро) і. 


(12.3) 


Здесь уцо и Уро — значения углов у ц и у р (рис. 6.20) в момент 
начала самонаведения (при і = 0). 

В более частном случае, когда курсы ракеты и цели близки 
к встречным и ср 0 = 0, уравнения (12.3) принимают еще более 
простой вид 


где 


Ф(0 = 
*ц(0 = 
* Р (0 = 


*ц (0 —*р(0 


г(і) 

^г№ц(0; 

Дг (0; 


(12.4) 


г{і) — г 0 — (Ѵ ц -{- Ѵ р )і. 
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Как отмечалось в гл. 6, при достаточно малых возмущениях 

(в частности, при малых значениях угла <р, угловой скорости <р и 
ускорения Ц7 р ) радиозвено и звено автопилот-снаряд также могут 
считаться линейными звеньями. Параметры радиозвена, кроме того, 
могут считаться постоянными. 

Параметры звена автопилот-снаряд в процессе .самонаведения 
могут изменяться в несколько раз в основном за счет изменения 
скорости и массы ракеты и изменения плотности воздуха. Однако 
при охвате этого звена глубокой отрицательной обратной связью 
(вводимой на вход автопилота с помощью датчиков ускорения) его 
характеристики в значительной мере стабилизируются, и в первом 
приближении их также можно считать постоянными. Следователь¬ 
но, радиозвено и звено автопилот-снаряд можно приближенно счи¬ 
тать линейными звеньями с постоянными параметрами. Это озна¬ 
чает, что при отсутствии ошибок (за исключением динамических 
ошибок, вызываемых инерционностью системы) можно полагать 

И?Р0 (0 = Крз (р) /<а-с (р) ф (/) = Крз (р) Ка-с (р) у © (0> (12.5) 

где ©(0 = рф (0 — угловая скорость линии ракета-цель в фикси¬ 
рованной (т. е. невращающейся) системе координат. 

При наличии кроме динамических ошибок также других источ¬ 
ников ошибок, и в частности помех, вместо (12.5) получится 

^р (0 = №ро (0 + Л\г рп ( 0 , (12.6) 

где ДЦ7 рп (0— дополнительное ускорение, создаваемое действием 
указанных источников ошибок, в- частности действием помех. 

Из (12.5) и (12.6) следует, что при наличии помех можно полагать 

№р (і) = Крз (р) Ка-с (р) [ф (0 + Афп (01. (12.7) 

где 

А(рп (/) = К РЗ (Р) /С а . с (Р) Л ^ рп 

ИЛИ 

№р (0 = Крз (р) Ка-с (р) у [Ю (() + А© п (01, (12.8) 

где 

Дсо п (/) = р Аф п (0. 

Здесь Дф п (0 — помеха (и другие источники ошибок, кроме ди¬ 
намической), приведенная жо входу радиозвена [к угловому откло¬ 
нению ф (01; 

Д© п (0 — помеха (и другие источники ошибок, кроме динами¬ 
ческой), приведенная к измеряемой угловой скорости © (/). 
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С учетом соотношений (12.3) и (12.7) структурная схема, изо¬ 
браженная на рис. 6.14, может быть приведена к виду, изображен¬ 
ному на рис. 12.2, где обозначено 

Кі ( Р) = (СОЗ Ѵро) -у Крз (р) Ка-с ( р ). (12.9) 

Г (0 = Г 0 — ( Ѵ ц соз Ѵцо + ѵ р соз Ѵро) І- (12.10) 

Из рис. 12.2 и уравнений (12.9) и (12.10) следует, что в результате 
всех сделанных ранее допущений система самонаведения сведена 
к линейной системе с единственным переменным параметром г(і ) . Этот 
параметр в процессе самонаведения изменяется по закону (12.10) 
от начального значения г 0 до конечного значения г в , соответствую- 

і 


А ѵ (г)=(со$ э’ѵоІ-р-МрЮ 
Рис. 12.2 

щего моменту взрыва снаряда. Однако, как указывалось в гл. 11, 
для определения вероятности поражения или промаха достаточно 
исследовать действие системы самонаведения до некоторого расстоя¬ 
ния г м , определяемого соотношением (11.40) и соответствующего 
моменту вхождения ракеты в зону квазистационарной встречи (или 
в мертвую зону). 

Так как г 0 может составлять десятки километров, а г м — сотни 
метров, то параметр г (/) изменяется в сотни раз. На начальном 
участке траектории самонаведения, т. е. в пределах 

г 0 < г (і) < г 0 , (12.11) 

величина г (і) изменяется не более чем в 1,33 раза. Поэтому на на¬ 
чальном участке самонаведения, в частности при определении даль¬ 
ности действия системы самонаведения, метод замораживания 
вполне применим. 

При определении точности самонаведения наибольшее значение 
имеет, наоборот, конечный участок траектории ракеты, на котором 
расстояние г (() изменяется в больших пределах. Поэтому при ана¬ 
лизе точности самонаведения, т. е. определении величины промаха Н, 
метод замораживания дает приблизительно правильные результаты 
лишь в тех случаях, когда величина г м или (г мз ) не слишком мала, 
а эквивалентная постоянная времени системы сравнительно неве¬ 
лика. Так, например, приводимое в следующей главе сравнение 
результатов расчета промаха методом замораживания и методом, 
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основанным на учете переменности параметров системы, показы¬ 
вает, что замораживание дальности г не приводит к большим ошиб¬ 
кам, если ^ > 0,25 сек, а постоянная времени Т < 0,2 ^ 0,4 сек. 

* г 

При замороженном расстоянии г удобно ввести новые перемен¬ 
ные 



( 12 . 12 ) 


При этом, как нетрудно убедиться, схема рис. 12.2 приводится 
к виду, изображенному на рис. 12.3. Здесь в соответствии с соотно¬ 
шениями (12.3) и (12.9) 


/А С05 Тцо лѵ/ /А /А С05 Тро ш /А 

фц(0 — гп 2 К (<)■ Фр (0 гп 2 (0, 


гр‘ 

1 


К(р) = і~Кі(р) = 


р 

С05 7р 0 


гр‘ 


гр 


2 


^Са-с (р) ^Срз (р)- 


(12.13) 

(12.14) 


Так как в этих соотношениях параметр г считается постоянным, 
структурная схема рис. 12.3 является линейной системой с постоян- 





Рис. 12.3 

ными параметрами. К этой схеме приложены два возмущения — 
эквивалентное угловое перемещение цели ф ц (/) и эквивалентное 
угловое возмущение Аф п (/), вызванное действием помех. 

В общем случае помеха Д<р п (?) может иметь составляющую, 
зависящую от величины углового отклонения <р, т. е. 

Лфц (0 = /іп (0 + /к (і> ф)> (12.15) 

где /і п (і) — составляющая помехи, не зависящая от <р; / к (і, ф) — 
составляющая помехи, зависящая от ф и называемая поэтому комби¬ 
национной (или параметрической) составляющей. 

В следующем параграфе доказывается, что наличие у помехи 
комбинационной составляющей приводит к тому, что структурная 
схема системы приобретает дополнительные нелинейные звенья или 
(в простейшем случае) звено с переменными параметрами и, следова¬ 
тельно, не может считаться линейной системой с постоянными пара¬ 
метрами. С другой стороны, там же будет показано, что во многих 
реальных случаях влияние комбинационной составляющей прене¬ 
брежимо мало. Поэтому в данном параграфе будем полагать 

1к(*> ф) = 0. 
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При этом, как следует из (12.15), помеха Д<р п (/) может считаться 
внешним возмущением, не зависящим от процессов, протекающих 
в системе, и система в целом действительно является линейной ста¬ 
ционарной системой. 


б. Анализ линеаризованной и «замороженной» 
системы 


Из структурной схемы, изображенной на рис. 12.3, 
получить следующие соотношения: 

нетрудно 

Ф (0 = <Рц (0 — Фр (0> 

(12.16) 

*(*> = *•*(/>) Дфп('). 

(12.17) 

где 


/<■ (п) — - К 

Ур{р; 1+К(р) 

(12.18) 

— коэффициент передачи системы в замкнутом состоянии. 

Из (12.17) следует, что угловая ошибка <р (/) может быть пред¬ 
ставлена в виде суммы двух составляющих: 

ф (0 = Фд (0 + фф (0. 

(12.19) 

где 


ф ({) = фц М ■ 

(12.20) 

Фф (/) = —/С Р (р) Дф п (0- 

(12.21) 


Составляющая <р д (0 обусловлена только влиянием инерционности 
системы [видом передаточной функции К (р)] и не зависит от дей¬ 
ствия помех и других источников ошибок; следовательно, она яв¬ 
ляется динамической составляющей ошибки или, говоря короче, 
динамической ошибкой. 

Составляющая фф(0 вызвана действием помех и других источ¬ 
ников ошибок и будет называться в дальнейшем для краткости 
помеховой или флуктуационной составляющей ошибки [так как 
колебание <рф ( і ) в большинстве реальных случаев имеет флуктуа- 
ционный характер]. Формулы (12.20) и (12.21) позволяют обычными 
методами теории линейных стационарных систем оценить динами¬ 
ческую и флуктуационную составляющие ошибки. 

Пусть, например, помеха Д<р д (і) является стационарным случай¬ 
ным процессом с нулевым средним значением и энергетическим спект¬ 
ром (односторонним) §и(І)у т. е. 

_ 00 

Афп = | §п (I) <11. (12.22) 

о 
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Тогда из (12.21) получим * 

_ 00 

ФІ = 1 1/С Р (/2я/) |^ П (/МД (12.23) 

о 

Если система регулирования, изображенная на рис. 12.3, имеет 
нулевую статическую ошибку, то 

/С р (0) = 1 (12.24) 

и частотная характеристика | К р (/2я /) | имеет вид, изображенный 
на рис. 12.4 сплошной линией (или пунктиром). Полоса пропуска¬ 
ния этой системы (на уровне 0,7) равна ДЕо.г- Обычно эта полоса 



Рис. 12.4 Рис. 12.5 


не превышает нескольких герц и можно полагать, что в пределах 
этой полосы энергетический спектр § п (/) равномерен и равен своему 
значению на нулевой частоте § п (0) (рис. 12.5). При этом форму¬ 
ла (12.23) упрощается и принимает вид 

_ 00 

Фф = 8* (0) 11 /Ср (/2я/) I •<*/. (12.25) 

о 

Но из рис. 12.6 видно, что 

00 

I | К Р (/2я/) | 2 ^ = 1Д р э = АР Э , (12.26) 

О 

где &Р 9 — эквивалентная шумовая полоса пропускания системы, 
равная основанию прямоугольника единичной высоты и равнове¬ 
ликого площади, образуемой квадратом частотной характеристики 

* Формула (12.23) и последующие формулы, определяющие средний 
квадрат флуктуаций, приведенные в данной главе, справедливы лишь для 
установившегося режима, т. е. по истечении достаточно большого (по сравне¬ 
нию с І/Л/^о 7 ) времени после включения системы или после появления помехи 

на входе системы. Более общие соотношения, позволяющие учесть как неста- 
ционарность входного процесса, так и нестационарные явления в самой си¬ 
стеме, приводятся в следующей главе. 
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системы и осью абсцисс. При этом из (12.25) и (12.26) следует, что 

ФФ = г«.(0)А^э. (12.27) 

Если точное определение величины АР Э по формуле (12.26) или гра¬ 
фическим путем (как показано на рис. 12.6) затруднительно, то 
в первом приближении можно полагать 

ДЕэ^АЕо.7. (12.28) 


Приведенные выше формулы позволяют определить динамиче¬ 
скую и флуктуационную составляющие угловой ошибки <р (/). 
Однако при пропорциональном наведении на цель промах опреде- 


\Кр(І2х/)\* 



\Кр (Х*Т)\ 


1 


О 



Рис. 12.7 


ляется не величиной угла <р, а величиной угловой скорости со = <р. 
Поэтому важно знать динамическую и флуктуационную составляю¬ 
щие этой угловой скорости: <в д (() и (о ф (/). В дальнейшем будем 
обозначать угловую скорость со у в отличие от круговой частоты 
© = 2л/. Так как 

ю у = ^г = рср, (12.29) 


ТО 


(Оу (/) (Оуд ( I ) (Оуф ( І ), 

где 

%д(0 = РФд(0. 

®уф (0 = р Фф (О- 


(12.30) 


Из формул (12.30) следует, что между составляющими угловой ско¬ 
рости (о у и угловой ошибки ф существует весьма простая связь. Из 
(12.21) и (12.30) следует, что 

Юуф(Н = — рКр(р) Дфп(0 (12.31) 

и 

_ 00 

^Ф = Г (2л/) 2 1 К Р (/2л/) 1 2 ^ п (/)й/. (12.32) 

о 
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Обычно частотная характеристика системы | /С р (/2я /) | имеет Весьма 
крутой срез на частотах, превышающих А Р э или АРол (рис. 12.4). 
При этом ее можно в первом приближении аппроксимировать прямо¬ 
угольником, как показано на рис. 12.7. 

Тогда вместо (12.32) можно приближенно записать 

5=«?п(0) | (2я/)М/= (0) Д/Ц. (12.33) 

О 

Зная динамическую и флуктуационную составляющие угловой ско¬ 
рости со у , нетрудно найти соответствующие составляющие промаха к. 
Из формул (11.47) и (11.48) следует, что в рассматриваемом случае 
движения в одной плоскости можно полагать 

Г 2 

А«-“ © (12.34) 

ѵ р 

где 


При этом, как указывалось в гл. 2, величина оо у определяется в мо¬ 
мент і мі при котором расстояние г достигает величины г м , опреде¬ 
ляемой соотношением (11.40). Так как в соответствии с (12.34) 
связь между оо у и к линейна, можно полагать 


поэтому 


к — /ід кф , 

где 

г 2 

== ~у~ ^УД (^м); 
р 

Г 2 

= Т/ ®уф (^м)> 
р 


^Ф — т/2 ®уф (^м)* 

ѵ г. 


(12.35) 


(12.36) 


Так как мы положили все параметры системы замороженными, то 
величина оо У ф также может считаться замороженной, т. е. не зави¬ 
сящей явно от времени. Это означает, что величина со уф может опре¬ 
деляться по формулам (12.32) или (12.33), в которых параметры 
системы [передаточная функция /С р (/2я/), шумовая полоса АР Э ] 
определяются в фиксированный момент і = і м , т. е. при г = г м . 
При анализе системы управления весьма важно знать также вели¬ 
чину поперечного ускорения ракеты Ц7 р , так как если эта величина 
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окажется больше максимально возможного значения № рм , то 
наступит ограничение по ускорению и, следовательно, резуль¬ 
таты, полученные методом линеаризации, будут заведомо невер¬ 
ными. Для нахождения динамической и флуктуационной состав¬ 
ляющих ускорения № р ( I) учтем, что в соответствии с (12.13) и (12.16) 


и 


Г р № = р2 фр (0 


фр(0 = Фц(0 — ф(0 = 

= ІФц (0 — Ф д (01 — Фф ( 0 * . 


(12.37) 


Тогда из соотношений (12.18), (12.20), (12.21) и (12.37) получим: 


^ Р (0 = ^рд(0 + ^рф(0. 


где 


^рд (0 = 


С05 К р0 


Р 2 К Р (Р) Фц(0» 


Гр ф( < ) = ЕЗіѴо р2Кр(р)Афп( °- 


(12.38) 


Из (12.38) следует, что 


00 

г* 


Кф = г 


С05" 


тро г 


(2я/) 4 1 К Р (/2я/) |* ёп (/) 


(12.39) 


о 


Если частотная характеристика | К Р (/2 п /) | может быть аппрок¬ 
симирована прямоугольником, изображенным на рис. 12.7, формулу 
(12.39) можно представить в виде 

Кф = ^г~- ёЛО) А^э- (12.40) 

Приведенные выше соотношения позволяют определить интересую¬ 
щие нас величины, если известны передаточная функция замкнутой 
системы, К р (р) и энергетический спектр помехи § п ф. 

Входящую в формулы (12.27), (12.33) и (12.40) величину спек¬ 
тральной плотности помехи на нулевой частоте ^ п (0), часто удобно 
выражать через эквивалентную ширину спектра помехи А! аа , т. е. 
ширину равномерного спектра, имеющего постоянную (в пределах 
полосы Д/ Э1І ) спектральную плотность § п (0) и площадь, равную 
площади, образуемой реальным спектром § а (/) и осью абсцисс 
(рис. 12.8). 

Следовательно, по определению 

ОС 

А/эп ёп (0) = І ёп (!) Л!, 

0' 
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т. е. 


7 я (П 

Л/э„ = .) (12.41) 

Поэтому величина Д/ эп может быть вычислена по формуле (12.41) 
или путем графического построения равновеликого прямоугольника, 
как показано на рис. 12.8. С учетом (12.22) и (12.41) имеем 

Д( Рп 

8 п{ 0 )== Ж и (12 - 42) 

Удобство этой формулы заключается в том, что в ряде практиче¬ 
ских случаев величина ^ п (0) непосредственно не известна, а величи¬ 



ны Дфп и Д/эд могут быть приближенно известными. Тогда интере¬ 
сующая нас величина ^ п (0) может быть вычислена по формуле 

(12.42). В этой формуле, очевидно; Дфп является среднеквадра¬ 
тичным (эффективным) значением флуктуационной помехи, при¬ 
веденной ко входу радиозвена, т. е. к угловому отклонению ф. 

В заключение данного параграфа рассмотрим два примера. 

Пример 1. Система самонаведения имеет передаточную 
функцию, соответствующую идеальному пропорциональному на¬ 
ведению. 

В этом случае результирующая передаточная функция радио¬ 
звена и звена автопилот-снаряд определяется соотношением (6.40), 
и формулы (12.14) и (12.18) можно представить в виде 


и 


где 


К(р) = (™11 Р2& 1 

т Р 


(р) 


1 




(12.43) 


(12.44) 
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следовательно 


и 


в данном случае 


К Р (/2я/)| 


і/ 


і+і 


2я/ 


а 


ѵ 



а 

2 я 


бК р с °57ро 

2 яг 


(12.45) 


(12.46) 


Из формулы (12.46) следует, что полоса пропускания системы за¬ 
висит от навигационной постоянной с. Как отмечалось в гл. 6, 
обычно приемлемые результаты получаются при 

с» 4 ч- 6. 


Учитывая это соотношение и полагая со8 у р0 « 1 (курсы, близкие 
к встречным), имеем 

(12.47) 

Из соотношения (12.47) следует, например, что при Ѵ ѵ = 1 км/сек 
и уменьшении г от 20 км до 1 км полоса пропускания возрастает от 
0,05 гц до 1 гц. Частотная характеристика системы, описываемая 
соотношением (12.45) и соответствующая одному инерционному 
звену, медленно убывает с ростом частоты, и вследствие этого си¬ 
стема обладает совершенно недостаточной избирательностью по от¬ 
ношению к помехам. 

Действительно, если предположить, что помеха имеет вид бе¬ 
лого шума, т. е. 

ёп (/) = сопзі = §„ (0), (12.48) 

то подстановка соотношений (12.44) и (12.45), в формулы (12.32), 
(12.36) и (12.39) дает 



Н% = оо и №р ф ■=■ оо, 


т. е. дисперсии угловой скорости, промаха и поперечного ускорения 
ракеты оказываются бесконечно большими. 

В реальной системе эти дисперсии не будут бесконечно большими, 
во-первых, вследствие того, что у реальных помех энергетический 
спектр не равномерный (как у белого шума), а затухает с ростом 
частоты и, во-вторых, вследствие наличия в системе нелинейностей, 
в частности, из-за ограниченности поперечного ускорения И7 р . Одна¬ 
ко приведенный выше пример показывает, что при простейшей час¬ 
тотной характеристике системы вида (12.45), соответствующей иде¬ 
альному пропорциональному наведению, помехоустойчивость си¬ 
стемы оказывается неудовлетворительной, особенно по отношению 
к помехам, энергетический спектр которых (/) не слишком резко 


271 



убывает с ростом частоты. Поэтому при анализе помехоустойчивости 
по отношению к таким помехам необходимо исходить не из частот¬ 
ной характеристики вида (12.45), а из характеристики, соответствую¬ 
щей большему числу инерционных звеньев. 

Пример 2. Радиозвено и звено автопилот-снаряд содержат 
настолько большое число инерционных звеньев, что частотная 
характеристика замкнутой системы \К Р 0'2я/)\ может аппрокси¬ 
мироваться прямоугольником с полосой Д/ѵ В этом случае спра¬ 
ведливы формулы (12.27), (12.33), (12.36) и (12.40), т. е. 


Фф = 


4я 2 


и? 2 


РФ — 


8„(0)М* “>5* = нг (0 ) А П, 

(2я) 4 г 2 


С05' 


Т Р о 


§п(0)Д^э> Лф — т/2 ^УФ (^м) • 


V: 


(12.49) 


§ 12.3. ВЛИЯНИЕ КОМБИНАЦИОННОЙ СОСТАВЛЯЮЩЕЙ 
ПОМЕХИ 

При наличии комбинационной составляющей помеха Дф п (0> 
приведенная ко входу радиозвена, зависит от углового отклоне¬ 
ния ф и не может поэтому рассматриваться как внешнее возмущение, 
независящее от процессов, происходящих в системе. Это обстоя¬ 
тельство весьма существенно усложняет анализ. 

При небольших угловых отклонениях ф выражение (12.15) 
можно разложить в ряд по степеням ф, т. е. полагать 

Дфп (0 = /іп (0 + /2п (0 Ф (0 -1- /зп (0 Ф 2 (0 +.... (12.50) 

где (0. /зп (0. /зп (і), ••• — случайные функции времени, не за¬ 
висящие от ф. 

Если в выражении (12.50) ограничиться второй степенью раз¬ 
ложения по ф, то входящее в структурную схему системы (рис. 12.3) 
суммарное отклонение ф с (/) равно 

Фс (0 = Ф (0 + Дфп (0 = 11 + /ап (01 ф (0 + /іп (0 + /ап (0 Ф 2 (0- 

С учетом этого соотношения структурная схема рис. 12.3 прини¬ 
мает вид, изображенный на рис. 12.9, а. Из сравнения схем рис. 12.3 
и 12.9, а видно, что наличие комбинационной составляющей помехи 
приводит (при сделанных выше допущениях) к появлению в струк¬ 
турной схеме системы трех дополнительных звеньев —двух звеньев 
с меняющимися во времени передаточными функциями Кіф(() = 
= 1 + / 2п (0 и /С 2 ф(1) = / 8 п(0 и* нелинейного элемента НЭ с квад¬ 
ратичной характеристикой. Вследствие этого система в целом ока¬ 
зывается нелинейной системой с меняющимися во времени пара¬ 
метрами. 
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Если отклонение ф настолько мало, что вместо (12.50) можно по¬ 
лагать 

Аф п (0 = /іп(0 +/ 2 п(0ф(0> (12,51) 

то, как нетрудно убедиться, структурная схема системы принимает 
вид, изображенный на рис. 12.9, б. При этом система не содержит 
нелинейных звеньев, но звено Кіф(і) имеет меняющуюся во времени 
передаточную функцию времени. Это обстоятельство сильно услож¬ 
няет анализ (по сравнению со случаем линейной системы с по¬ 
стоянными параметрами), особенно если учесть, что закон измене¬ 
ния Кіф (і) не регулярный, а случайный. Кроме того, необходимо 


+ /*"Ч 

_^р 


<р(*) 


+ ^—*■ к(р) 


<рр(*) 




нэ 



^2ф&) 


9>ц(Ѵ + 


■ /~\9>(і) -7Л1 

) - -*Кіф(і) 


О) 





к,<р(Ѵ=і+Т2«(Ѵ 

*29(е)=Гп(Ъ) 


9>с(Ѵ 


К(Р) 


6 ) 

Рис. 12.9 


иметь в виду, что передаточная функция Кіф(і) зависит от помехи 
[от ее составляющей / 2п (/)] и > следовательно, по отношению к по¬ 
мехе система, изображенная на рис. 12.9, б не может считаться ли¬ 
нейной. Следовательно, даже в простейшем случае, когда комбина¬ 
ционная составляющая помехи зависит от отклонения ф линейно 
[см. соотношение (12.51)], анализ системы весьма резко усложняет¬ 
ся. Однако, как показывает анализ {см., например, [1,45]} во мно¬ 
гих реальных случаях действием комбинационной составляющей 
помехи можно пренебречь, по крайней мере в первом приближении. 
Рассмотрим условия, при которых такое пренебрежение допустимо. 
Пусть /і п (I) и / 2п (I) — взаимно некоррелированные эргодические 
случайные процессы с нулевыми средними значениями и извест¬ 
ными энергетическими спектрами (/) и ^ 2 (/) соответственно экви¬ 
валентной ширины А/ э1 и Д/ э2 (рис. 12.10), т. е. 

оо эо 

< І2 - 52 > 

о о 


10 Зак. 2072 
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и 

/!п = й(0)Д/ э1 , 1Гп = 8 2 (0)Д/э2. (12.53) 

Будем полагать, что полоса пропускания АР Э много меньше экви¬ 
валентной ширины спектров помех, т. е. 

А^ э « Д/ э1 , Д^ э « Д/ э2 . (12.54) 

Наконец, примем для простоты, что динамическая ошибка системы 
Фд не зависит от времени. 



С учетом всех этих допущений можно доказать [45], что средний 
квадарат ошибки равен 


где 


Ф 2 = У [фд + 8 Х (0) Д/%,], 


Ѵ = ГТГ^ = (1 +й + а 2 + ...), } 


(12.55) 


А/ 


Э2 


При отсутствии комбинационной составляющей 
/Іп = О] получается а = 0, у = 1 и 

Ф 2 = Фд + & і (0) А^ э . 


(т. е. 


при 


(12.56) 


Следовательно коэффициент у показывает, во сколько раз увели¬ 
чивается средний квадрат ошибки ф 2 за счет действия комбинацион¬ 
ной составляющей помехи. 

При выводе формулы (12.55) полагалось, что действие комби¬ 
национной составляющей сравнительно невелико, т. е. а < 1. Из 
выражений (12.55) следует, что влиянием комбинационной состав¬ 
ляющей помехи можно пренебречь (т. е. полагать у » 1) при вы¬ 
полнении условия 



&Р Э 

Д/эз 


< 0 , 1 , 


(12.37) 
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т. е. при достаточно малой полосе пропускания системы управления 
по сравнению с шириной спектра комбинационной составляющей 
/ 2п (0 помехи. Для большинства реальных типов помех это условие 
выполняется достаточно хорошо. 


§ 12.4. АНАЛИЗ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ ПРИ НАЛИЧИИ 
ПЕРЕКРЕСТНЫХ СВЯЗЕЙ МЕЖДУ КАНАЛАМИ 

В главе 9 отмечалось, что при наличии перекрестных связей не¬ 
обходимо рассматривать действие обоих каналов управления сов¬ 
местно. При этом каждое звено системы и система в целом характе¬ 
ризуется матричными коэффициентами передачи вида 


ИД. $п(р) $12 (Р) 

$21 (Р) $22 (Р) 

зависящими от четырех передаточных функций: <2 И (р), (3 12 (р), 
( 3 2 і (р) и (3 22 (р). Это обстоятельство делает анализ системы весьма 
громоздким. 

Значительное упрощение имеет место в тех случаях, когда матри¬ 
ца \\К[ имеет антисимметричный вид, т. е. выполняются условия 

$11 (Р) = $22 (р)> $12 (Р) = $21 (Р)- (12.58) 


При этом 

||Д-|| = $11 (Р) —$21 (Р) 

$21 (Р) $11 (Р) 


(12.59) 


и определяется не четырьмя, а всего двумя передаточными функ¬ 
циями; Си (р ) и <3 21 (р). 

Условие (12.58) означает, что прямые передаточные функции 
каналов (р) и СІ гг (р) должны быть одинаковыми, а перекрестные 
передаточные функции Сіы (р) и (} гі (р) — равными по величине, 
но противоположными по знаку. Такой антисимметричный характер 
перекрестных связей имеет место в ряде реальных случаев, и в част¬ 
ности в тех случаях, когда перекрестные связи вызваны скручива¬ 
нием систем координат. Действительно, в случае скручивания ма¬ 
тричный коэффициент передачи определяется выражением (9.11), 
и условия (12.58) выполняются. 

Рассмотрим случай антисимметричных перекрестных связей 
более подробно. Так как в этом случае коэффициент передачи ||/С|| 
определяется всего двумя передаточными функциями, (р) и 
$21 (р), оказывается возможным и удобным представить его в комп¬ 
лексном виде, т. е. положить 


10 » 


II К II = К = $ц (р) + /$ 21 (р). 


(12.60) 
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Для доказательства этого положения сравним соотношения, полу¬ 
чающиеся при матричном и комплексном представлении коэффи¬ 
циента передачи звена (или системы в целом). 

При матричном представлении уравнения звена записываются 
в виде 



(12.61) 


Эта запись соответствует следующим уравнениям звена: 


^ 2х (О Сц (р) ^іх (О Сі 2 (Р) ^1 У (О» | 

»2У (0 = <2-21 (Р) и 1Х (0 + <^22 (Р) »1У (О» і 


(12.62) 


где ( и 1Х , и 1У ) и ( и 2Х , и 2у )— соответственно составляющие векторов 

и г и и 2 . При антисимметричных связях, т. е. при выполнении 
условий (12.58), эти уравнения принимают следующий вид: 


“ 2 х (0 = Си (р) и 1Х ( і ) — <Э 21 (р) и 1У (О, 
И*у (0 = (?21 (Р) “і* (0 + Си (Р) “и (О- 


(12.63) 


Применим теперь вместо матричной комплексную форму за¬ 
писи, т. е. будем полагать 


\\К\\ = К = <2ц (р)+/<2 2 і (р), 

МО — (О И - /^іу (0> 
- 

МО = ^2*-(0 + І^2у (О* 


(12.64) 


Тогда, если соотношение (12.61) остается справедливым, должны 
иметь место следующие соотношения: 


и 2х (О + і'и 2У (0 = [<2 И (р) + /<Э 21 (р)] [и х * (0 + ]и 1У (01 = 

= Си (р) и іх (0 — <Э 2 і (Р) Иіу (0 + / [(2*1 (р) (0 + Си (р) Мху (01. 


Приравнивая отдельно действительные части и коэффициенты при /, 
получаем 


»2Х (0 = Си (Р) и іх (0 — С21 (Р) Иц, (0» 

^ 2 у (^) == С 2 і(Р)^1*(0 4“ Сп(Р) (0> 

что полностью совпадает с уравнениями (12.63) рассматриваемой 
системы. 

Отсюда вытекает, что при антисимметричных перекрестных свя¬ 
зях допустимо применять следующий метод анализа: 

1. Представляем векторы матрицу | К [[ в виде комплек¬ 

сных величин в соответствии с выражениями (12.64). 
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2. При этом остается справедливым уравнение (12.61), и связь 
между функциями времени и 2х (і ), и 2у {і) и и іх (I ), и и іу (і) может 
быть найдена из уравнения (12.61) путем применения обычных мето¬ 
дов комплексного исчисления и приравнивания в полученных комп¬ 
лексных уравнениях действительных частей » коэффициентов при /. 
Применение комплексной записи вида (12.64) удобно тем, что оно 
позволяет при анализе перекрестных связей перейти от матричного 
исчисления к более простому, комплексному исчислению. 

Рассмотрим в качестве иллюстрации применение этого метода 
к анализу влияния скручивания координат, возникающего в коор- 



Рис. 12.11 


динаторе системы самонаведения со следящим гироприводом. Прин¬ 
цип действия этого координатора был рассмотрен в гл. 6. 

При отсутствии в координаторе скручивания и других источни¬ 
ков перекрестных связей его структурная схема для каждого из 

двух каналов измерения угла ф изображена на рис. 6.11. Поэтому 
при отсутствии перекрестных связей и идентичности каналов коорди¬ 
натор описывается двумя структурными схемами каналов измерения 

составляющих ф^. и ф у угла ф, как показано на рис. 12.11 *. 

Пусть теперь в координаторе имеет место скручивание координат 
на угол т. Если в координаторе применяется коническое сканирова¬ 
ние, то, как отмечалось в гл. 9, такое скручивание возникнет, на¬ 
пример, при сдвиге на угол т фазы сигнала ошибки или опорного 
напряжения. 

Предположим для простоты, что инерционность радиолокатора, 
т. е. звена /С рл (р), определяется в основном инерционностью его 
выходного каскада (содержащего, например, магнитный усилитель 
или фильтр нижних частот), а скручивание или эффект, аналогичный 
скручиванию, имеет место в практически безынерционной части. 
Тогда этот эффект приводит к тому, что на вход радиолокатора 

вместо угловых отклонений Ѳ х и Ѳ ѵ поступают отклонения Ѳ* и 

Ѳ у , связанные с Ѳ х и Ѳ матрицей скручивания |/С с |1 [см. формулу 
(9.11)], т. е. 


* Здесь /Срд(р) обозначено /С л (р). 
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где 


Ѳ' - 

ІХсЦѲ, - 

« 

*СІІ = 

СОЗ X зіп т 

• 

• 

—51ПТ СОЗ Т 

4 


(12.65) 


При этом структурная схема координатора принимает вид, изобра¬ 
женный на рис. 12.12. 

Так как матрица (12.65) соответствует антисимметричным пе¬ 
рекрестным связям, а другие источники перекрестных связей в схе- 


V ах 


^ГЛ (Р) 







2* _ 



ѳ'х 

Кр Л (р) 

1 . 


4- 

Я>у + /- Ч _ 

ѳ ’у , 

^вых X 

| и вых у 

*ѵя(р) 

'Ч. 

/ і 




к 

<Рау 


_ ^ГП (р) 

_ _ _ 




р 




Рис. 12.12 


ме рис. 12.12 полагаются отсутствующими, к анализу этой схемы 
применим указанный выше комплексный метод учета перекрестных 
связей. В соответствии с этим методом полагаем 

II Хе II = Х с = 0 п ( Р ) + ІО 2 і ( Р ). 


В данном случае 


Ои (Р ) = сов т и 0 21 (р) = — 5Іп т; 


поэтому 

Далее полагаем 



= соз т — / зіп х = 



( 12 . 66 ) 


При этом 
получаем: 


Ф = Фас + /фу. 

Ѳ = Ѳ ж + /Ѳ у , 
из схемы рис. 


Фа = фаас + /фау> 


(12.67) 


^вых — ^выхдг “Г І^выху» I 

12.12 и соотношений (12.66) и (12.67) 


-» \ 


Ѳ — ф — фа, Ивых (І) — Крл (р) Кс 6 (0> 
К г п (Р) 


фа (0 = 


К рл (р) К с ѳ (О, 


( 12 . 68 ) 
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1 


(12.69) 


Фа (І) 


1 + 


ф (О 


Кгп < Р ) *рл (Р) Кс 

Предположим далее для простоты, что 

Ктп (р) Крл (р) = ] _|_ у’р • 

Тогда соотношение (12.69) принимает вид 

К а К с — 


(12.70) 


фа (0 


Ко К С + Р(\+Т Р ) 


ф (0- 


(12.71) 


Для оценки влияния перекрестных связей на устойчивость системы 
в характеристическом уравнении системы, которое, как следует из 
(12.71), имеет вид Ъ 9 ,град 

КоКс +41 +ГЯ) = 0 

нужно заменить К на /со. При этом 
с учетом выражения (12.66) полу¬ 
чается следующее комплексное урав¬ 
нение, определяющее критическое 
значение т кр угла скручивания, соот¬ 
ветствующее границе области устой¬ 
чивости: 

Ко С05 Ткр — ІКо 5ІП Ткр + 

+ /со (1 + Т]\ о) = 0. 

Это уравнение распадается на два уравнения: 

Ко С 08 т К р — со 2 Т = 0 



и 


— Ко 5ІП Ткр + (о = 0, 


из которых следует, что 

$ІП Т к р Т К р = ^ гр . 

По этой формуле построена кривая, изображенная на рис. 12.13. 
При К 0 Т > 2 можно с достаточной точностью полагать 


т 


кр 



(12.72) 


Из кривой, изображенной на рис. 12.13, и формулы (12.72) следует, 
что критический угол скручивания, вызывающий потерю устойчи¬ 
вости системы, уменьшается при увеличении инерционности си- 
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стемы ( Т ) и коэффициента передачи К 0 • Очевидно, для получения 
должного запаса устойчивости следует обеспечить 


т <0,14-0,2 т кр . (12.73) 

Соотношение (12.69) позволяет также судить и о качестве 
переходных процессов в системе. Рассмотрим, например, процесс 

установления угла ф а (/) при скачке угла ф(/). 

Положив в (12.69) для простоты Т — 0, получим 

ф7(0 =- 1 -г— ф(0. (12.74) 

1+-^=г 

КоКс 

При этом характеристическое уравнение системы имеет вид 

Я + /Со/Сс = 0, т. е. К = —/Со/С* 

Поэтому при подаче на вход (при і — 0) скачка ф = ф 0 , получим 

фГЙ = (і - е~*° ') ф 0 . (12.75) 

Пусть для конкретности ф 0 = фо*, т. е. скачок происходит только 
в одной плоскости гх. Тогда 

фа(0 = (і— е - *°*с*) фо*. 

В дальнейшем будем для простоты считать начальный скачок еди¬ 
ничным, т. е. полагать ф 0х = 1. Тогда 

<М0= 1-е"**Ѵ. 


Подставляя сюда значение К с. из (12.66), получаем 

фа* (0=1 — е~ ІК " 005 х СОЗ ((Ко 5ІП Т), ' 
фау(0 = —е~^« с05 ' ЗІП (^/Со 5ІП т). 


(12.76) 


При отсутствии скручивания т = 0 и из (12.76) получаем 

фа* (0=1- е-*° 0 Фау (0 = 0, (12.77) 


т. е., как и следовало ожидать, при этом угловое отклонение оси 
равносигнальной зоны происходит только в плоскости гх и аперио¬ 
дически стремится к установившемуся значению, равному единице. 
При т = 90° из (12.76) получается 

Фа*(0 = 1 — СОЗ /Со 0 фау (0 = — ЗІП /Со 0 (12.78) 

т. е. отклонения оси равносигнальной зоны имеют место как в пло¬ 
скости гх, так и в плоскости гу (хотя скачок на входе имел место 
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только в плоскости гх ), причем эти отклонения имеют незатухающий 
характер, т. е. система теряет устойчивость. 

В системе координат ф а2С , ф аѵ (рис. 12.14) случаю т = 0, т. е. 
уравнениям (12.77), соответствует отрезок прямой 01 , а случаю 
т = 90°, т. е. уравнениям (12.78), — окружность единичного радиу¬ 
са с центром в точке 1, 0. Другим значениям т на рис. 12.14 соответ¬ 
ствуют закручивающиеся спирали (при т <С 90°) или раскручиваю¬ 
щиеся спирали (при т>90°). Построение этих спиралей нетрудно 
произвести на основе уравнений (12.76). Стрелками на рис. 12.14 по¬ 


казано направление [движения 
изображающей точки 1 при воз¬ 
растании времени. Изображаю¬ 
щую точку (например, точку А 
на рис. 12.14) можно рассматри¬ 
вать как проекцию на плоскость 
ФадгФа^ некоторой фиксированной 
точки, расположенной на оси 
равносигнальной зоны. Поэтому 
кривые, изображенные на рис. 
12.14, являются траекториями 
движения этой точки и нагляд¬ 
но характеризуют движение оси 
РсЗ (равносигнальной зоны): 
при т = 90° ось РсЗ совершает 



незатухающие колебания вокруг 
возникшего скачком направле- 


Рис. 12.14 


ния на цель; при т < 90° каж¬ 


дая точка этой оси приближается к направлению на цель по скру¬ 
чивающейся спирали, а при т ]> 90° она удаляется от направления 
на цель по раскручивающейся спирали. При т = 0 каждая точка 
оси РсЗ приближается к направлению на цель по "прямой (при ма¬ 
лых угловых отклонениях), т. е. по кратчайшему пути. 

Отсюда видно, что качество переходного процесса ухудшается 
с ростом угла скручивания т. Задаваясь допустимой величиной 
этого ухудшения, можно тем самым определить допустимый угол 


скручивания. 


Контрольные вопросы 

1. Перечислите основные методы исследования систем радиоуправления 
и дайте их краткий сравнительный анализ. 

2. Для схемы рис. 12.3 найдите выражения для динамической и флуктуа- 
ционной составляющих углового отклонения ф ( і ) и его производной, пола¬ 
гая, что флуктуационная помеха не имеет комбинационной составляющей 
и является стационарным случайным процессом с нулевым средним значением 
и известным энергетическим спектром (/). 

3. Что понимается под эквивалентными шумовой полосой пропускания 
системы, Д/? э ,и шириной спектра помехи, Д/ э ? Какова методика вычисления 
величин АР Э и А/ э ? 


10В. Зак. 2072 
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4. Каков механизм действия комбинационной составляющей помехи? 
При каких условиях этим действием можно пренебрегать? 

5. Перечислите основные допущения, принятые при выводе формулы 
(12.34) для среднего квадрата промаха. (Часть этих допущений была принята 
в данной главе и часть — в гл. 11.) 

6. Докажите, что при антисимметричных перекрестных связях уравне¬ 
ние (12,61) остается справедливым, если матричный коэффициент передачи 

Си ОіаІІ П р е д Ставить в комплексном виде К = 0ц + /Сгі • 


К\\ = 




7. Как изменится рис. 12.14, если начальный скачок ф 0 будет иметь место 
не в плоскости гх> а в плоскости гу % а угол скручивания т изменит знак на 
обратный? 


Литература [1, 3]. 
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АНАЛИЗ ЛИНЕЙНЫХ НЕСТАЦИОНАРНЫХ 

СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ 


§ 13.1. ОБЩИЕ СООТНОШЕНИЯ В ЛИНЕЙНЫХ 
НЕСТАЦИОНАРНЫХ СИСТЕМАХ 

Здесь и далее линейные системы с переменными параметрами 
называются для краткости линейными нестационарными систе¬ 
мами, а системы с постоянными параметрами — стационарными 
системами. Как известно, линейная стационарная система при ну¬ 
левых начальных условиях полностью характеризуется своей им¬ 
пульсной реакцией §((), т. е. реакцией на импульс в виде б-функции 
б(^). Аналогично этому линейная нестационарная система при нуле¬ 
вых начальных условиях полностью характеризуется импульсной 
реакцией т). 

Под §(і, т) понимается, по определению, реакция на выходе си¬ 
стемы в момент і при воздействии на ее вход в момент т импульса 
в виде б-функции, Ь(і — т), при нулевых начальных условиях. 
Следовательно, если и х {1) — входное воздействие, а и 2 (() — реак¬ 
ция на выходе системы, то при нулевых начальных условиях и 
— б (і — т) должно быть и 2 (і) = §((, т). Очевидно, что в любой 
физически реализуемой системе должно быть 

§(і, т) = 0 при ^<т. (13.1) 

Если реакция §((, т) известна, то при нулевых начальных условиях 

і 

и 2 (0 = (§ ((, т) «і (т) йх. (13.2) 

ІО 

Здесь ( 0 — момент возникновения входного воздействия, т. е. 

«і(0 = 0 при (13.3) 

Следовательно, если импульсная реакция системы §(і, т) из¬ 
вестна, то реакция системы на воздействие и г (і) произвольного вида 
может быть определена по формуле (13.2). 


ЮВ* 
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Иногда удобнее пользоваться спектральным методом, т. е. пред¬ 
ставлять входное воздействие и^і) в виде преобразования Фурье 


где 


«і = р і (/со) е'“* с/со, 

—00 


> 


(13.4) 


(/©) = Г и г (0 ег/“» 41 

“Э° 

— комплексный спектр входного воздействия. 

Так как система линейна, то к ней применим принцип суперпо¬ 
зиции и реакцию на выходе можно представить в виде 


и 2 = р і (/<*>) К (М 0 (13.5) 

—00 


где /((/со, і) — комплексный коэффициент передачи системы. 

Так как система имеет переменные во времени параметры, то 
этот коэффициент передачи является функцией не только частоты 
ю, но и времени і. 

Подобно тому как для стационарной линейной системы ее коэф¬ 
фициент передачи /((/со) связан с импульсной реакцией преобразо¬ 
ванием Фурье, коэффициент передачи /((/со, і) нестационарной ли¬ 
нейной системы связан с ее импульсной реакцией ц{і, т) преобразо¬ 
ванием 

і 

К(І<й, і) = Г §(і, т)е - /“ (/-т > 4х. (13.6) 

—эо 


Применение вместо преобразования Фурье (13.4) преобразования 
Лапласа, т. ё. представление входного воздействия в виде 

«і (0 = 2^/ } р і ( 5 ) 

с — /ос 


где 


00 


Р г (5) = | и х (/) е~ 5 * Л, 
о 

приводит к следующим соотношениям [36]: 

с+/оо 

«2 (0 = 2^/1 К ($, 1) Л (5) е 8 ‘4$, 


где 


с —/оо 
I 


К (5,0= | §(і, х)е~ 8 4х. 


(13.7) 


(13.8) 


(13.8') 


ОС 
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Из соотношений (13.6) и (13.8') следует, что, как и в случае систем 
с постоянными параметрами, передаточная функция К(з, і) может 
быть получена из комплексного коэффициента передачи /((/и, і) 
простой заменой /со на 5. Очевидно, справедливо и обратное поло¬ 
жение, т. е. 

/С (/ш, 0 =/С (5,0 !* = /«• (13.9) 

Сложность анализа нестационарных линейных систем состоит 
в том, что получить точные аналитические выражения для импуль¬ 
сной реакции §(і, т) [или для передаточной функции К(з, і) ] удает¬ 
ся только в некоторых простейших случаях. В общем же случае 
реакцию §({, т) удается определить лишь каким-либо приближен¬ 
ным способом или путем эксперимента, выполненного на исследуе¬ 
мой системе или ее модели. В интересующих нас случаях анализа 
систем управления провести такой эксперимент на реальной си¬ 
стеме практически невозможно и приходится выполнять его на 
электронной модели системы. 

Весьма существенное упрощение анализа имеет место в тех слу¬ 
чаях, когда реакцию на выходе системы и г (1) достаточно знать лишь 
для некоторого фиксированного момента времени 4- Так, например, 
если мы уверены, что в течение всего процесса самонаведения си¬ 
стема остается линейной (т. е. не требуется проверка линейности 
системы на всем этапе самонаведения), то для определения промаха, 
как отмечалось выше, достаточно определить угловую скорость ли¬ 
нии визирования со у всего для одного момента времени 4 — мо¬ 
мента вхождения ракеты в мертвую зону (или в зону квазистацио- 
нарной встречи), т. е. в данном случае 4 — 4- Но из (13.2) следует, 
что 

«2 (4) = Г е (4, т) и г (т) йх. 

Іо 

Следовательно, для определения эффекта на выходе системы в фикси¬ 
рованный момент і = 4 достаточно знать импульсную реакцию 
§(і, т) также только для этого фиксированного момента времени. 
Иначе говоря, при этом достаточно знать импульсную реакцию как 
функцию второго аргумента (т) при фиксированном значении первого 
аргумента (4). 

Можно доказать (см., например, [36]), что получить функцию 
ё(і к , х) путем моделирования проще всего на модели сопряженной 
линейной системы. При этом системой, сопряженной с данной, 
называется такая линейная система, импульсная реакция которой 
получается из импульсной реакции данной системы изменением ро¬ 
лей аргументов. Следовательно, импульсная реакция §*(і, т) 
сопряженной системы должна удовлетворять условию 

т) = я(т, *)• (13.10) 
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Исходя из этого определения в теории авторегулирования найдены 
правила построения системы, сопряженной по отношению к дан¬ 
ной (см., например, [36]). Доказано, в частности, что при модели¬ 
ровании сопряженной системы необходимо принять за независимую 
переменную отрицательное время и моделировать его реальным фи¬ 
зическим временем. При этом операторы дифференцирования и ин¬ 
тегрирования реальной системы сохраняют свои функции и в со¬ 
пряженной системе. Обратные связи также сохраняют свою роль; 
точки разветвления заменяются сумматорами, а сумматоры — точ¬ 
ками разветвления. Отсюда следует, что если известна структурная 
схема реальной системы, то получить из нее структурную схему со¬ 
пряженной системы можно путем сравнительно простых изменений. 

Из (13.10) следует, что если на вход сопряженной системы подать 
в некоторый момент і = і к краткий импульс длительностью т и 
и амплитудой 1/ п , то созданная им реакция на выходе системы будет 
равна г/ п т„йг(4, т). 

Следовательно, при наличии модели сопряженной системы для 
определения реакции §(і к , т) достаточно, в принципе, всего один 
раз подать на вход этой системы краткий импульс и зарегистриро¬ 
вать реакцию на выходе. 

Рассмотрим теперь особенности прохождения через нестационар¬ 
ные линейные системы флуктуационных воздействий. 

Пусть теперь и^і) — случайный процесс, в общем случае неста¬ 
ционарный. Его можно представить в виде 

(і) = т 1 (/) + и і (і) , (13.11) 

где 

т 1 (і)'— иу(1) (13.12) 

— математическое ожидание (статистическое среднее значение) 
процесса «і(0; 

и](і) = и 1 (і) — щ(і) (13.13) 

— центрированный случайный процесс, математическое ожидание 
которого равно нулю. 

Так как ті(і) — детерминированная (неслучайная) функция вре¬ 
мени, то ті(і) и и\ (() можно рассматривать как детерминированную 
и чисто случайную (т. е. не содержащую детерминированной состав¬ 
ляющей) составляющие входного процесса щ(і). В дальнейшем 
для краткости будем называть чисто случайные колебания флук- 
туационными. Тогда выражение (13.11) означает, что процесс на 
входе в общем случае состоит из детерминированной составляющей 

Ші (() и флуктуационной составляющей и\ ((). 

Так как рассматриваемая система линейна, к ней применим прин¬ 
цип наложения, т. е. можно полагать 

ы 2 (() = т г (і) + и° 2 ((), 
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(13.14) 



где т г {і) — составляющая, созданная воздействием т у (/), ы 2 (О— 

составляющая, созданная воздействием и\ ( і ). 

Будем полагать, что параметры линейной системы могут менять¬ 
ся во времени лишь по детерминированным законам. Тогда детерми¬ 
нированная составляющая т 4 (0 может вызвать на выходе только 
детерминированную составляющую, а флуктуационная составляю¬ 
щая — только флуктуационную составляющую. Поэтому /п 2 (0 будет 

математическим ожиданием процесса а «2 (0 — флуктуационной 
составляющей этого процесса. Из сказанного следует, что при ана¬ 
лизе линейных систем с параметрами, изменяющимися во времени 
по детерминированным законам, можно рассматривать прохождение 
через них детерминированных и флуктуационных составляющих 
входных воздейстий (т. е. математических ожиданий' и центриро¬ 
ванных случайных функций) независимо. Поэтому для детерминиро¬ 
ванных составляющих (математических ожиданий) справедливо со¬ 
отношение (13.2) 

і 

х)т 1 (х)(1х. (13.15) 

І О 

Для каждой реализации процесса и] (і) и соответствующей ей реали¬ 
зации на выходе и 2 {?) соотношение (13.2) также справедливо, т. е. 

і 

и °2 (0 = ]* § ((, т) и і (т) йх. (13.16) 

1 о 

Формула (13.16) дает возможность найти лишь отдельные реализа¬ 
ции флуктуационного процесса на выходе. Для полной же харак¬ 
теристики флуктуационного процесса нужно знать его многомерные 
(точнее, бесконечно-мерные) законы распределения. К сожалению, 
в общем случае найти точные многомерные законы распределения 
процесса на выходе лицейной системы не удается даже в тех случаях, 
когда эта система станционарная*; тем более это относится к неста¬ 
ционарным системам. Поэтому мы ограничимся определением корре¬ 
ляционных функций процесса на выходе. 

По определению, функция корреляции процесса на входе 
системы равна 

#і ( і ѵ 4) = «і (4) «і (4). (13.17) 

а на выходе системы 

*а) = «2 (4) иі (4)- (13.18) 


* Исключение составляет лишь случай, когда распределение на выходе 
системы нормальное или близкое к нормальному. 
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Из (13.16) и (13.18) следует, что 


(4> ^2) — 


І X І 2 

1^(4. т) и] (т) йх т) и] (т) сіт 


‘ о 


1-*0 


. (13.19) 


Произведя в этом выражении операцию статистического усреднения 
и используя соотношение (13.17), можно привести выражение (13.19) 
к следующему виду (см., например, [36]): 

І \ І 2 

4) = «)Яі(«> х)йи. (13.20) 

и и 

Здесь И.і ( и, т) получается из Р.і(іь 4) заменой переменных іу и і 2 
соответственно на и и т. 

Дисперсия Ог (0 выходного процесса равна, по определению, 


оІ(()=[и 2 (()] 2 . (13.21) 

Из (13.18) и (13.21) следует, что 

о| (/) = # 2 ((, (). (13.22) 

Поэтому с учетом (13.19) имеем 

і і 

а 2(0 == |^(^ Т М Т |&(^ и)К г (и 9 х)Ли. (13.23) 

Формулы (13.20) и (13.23) получены в предположении, что процесс 
на входе появляется в момент і = і 0 . Пусть, например, в момент 4 
на вход системы начинает воздействовать нестационарный белый 
шум, функция корреляции которого равна 

Яхііх, /«) = «о (*.)« (*і - *«). (13.24) 


где 5 0 {() — спектральная плотность шума (двусторонняя), т. е. 
средний квадрат шума в полосе 1 гц. 

Тогда 

(и, т) = 5 0 (т) 6 (и — т), (13.25) 

и формула (13.23) дает 

02 (0 = 1 5 о ( т ) 8* т ) ^ т - (13.26) 

I О 


Если белый шум при т і > і 0 ' стационарен, т. е. при ( > і 0 , 
8 о (0 = 5 о = сопзі. то формула (13.26) дает 

і 

о%(і) = 8 0 § д 2 (і, %)Лх. (13.27) 

і О 
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Если входной процесс, возникающий в момент і = і 0 , в дальней¬ 
шем остаётся стационарным, то иногда оказывается более удобным 
пользоваться не временным, а спектральным методом анализа. 
При этом входной процесс характеризуется энергетическим спект¬ 
ром (спектральной плотностью) $ вх ((о), а линейная система — так 
называемой нестационарной параметрической передаточной функ¬ 
цией К н (/со, і), определяемой соотношением [37] 

і 

Кп (/<о, 0 = 1 8(1, Т) е~ /“ и ~ х) СІХ. (13.28) 

и 

При этом формулы (13.20) и (13.23) принимают следующий 
вид: 

00 

#2 (4* 4) = ^ Г «Вх (со)/Сн (/со, 0)/Сн(/«>, 0) е/“ (13.29) 

— 00 

где /Сн (/и, 0 — комплекс, сопряженный с Кн (/<о, і)\ 

00 

о\ (о = ^ Г-ввх (®) |/е„ (/©, оі 2 ^®- (із.зо) 

— 00 

Из сравнения выражений (13.6) и (13.28) следует, что при і й — —оо 

Кн (М і) = К (/со, 0. (13.31) 

т. е. в установившемся режиме нестационарная передаточная па¬ 
раметрическая функция /С н (/со, 0 совпадает с комплексным коэф¬ 
фициентом передачи системы /((/ю. і). Поэтому, если нас интересуют 
лишь установившиеся значения функции корреляции Яг(^и іг) 

или дисперсии Ог (О ( т - е - значения, имеющие место при і 0 — — оо 
или при і-> оо), то в формулах (13.29) и (13.30) можно заменять 
К и (/со, і) на К (/со, /). Практически такая замена допустима, если 

Кг (4. іг) и сію определяются в моменты времени, превышающие 
длительность импульсной реакции системы §(і, т). (Теоретически 
длительность импульсной реакции может быть бесконечно велика, 
но практически она затухает обычно настолько резко, что можно 
считать реакцию §(і, т) равной нулю после того, как она умень¬ 
шилась, например, до нескольких процентов от своего максимально¬ 
го значения.) Следовательно, в установившемся режиме можно 
вместо (13.29) и (13.30) полагать 

00 

Кг (*1, *і) = ъ \ 8вх (®) К * (/®’ *і) К(т, і г ) Лю, (13.32) 

— 00 
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где /(*(/<», і) — комплекс, сопряженный с /((/со, і), и 

00 

ОІ (*) = % | Звх и | К (/©, І) | 2 <Ь. (13.33) 

— 00 

Приведенные выше формулы позволяют, в принципе, вычислить 
математическое ожидание т 2 (/), функцию корреляции # 2 (/ ь 4) 

и дисперсию а 2 (і) процесса и 2 (1) на выходе нестационарной ли¬ 
нейной системы. 

Так как стационарная линейная система является частным слу¬ 
чаем нестационарной, то из приведенных выше формул могут быть 
получены как частные случаи соответствующие формулы для ли¬ 
нейных стационарных систем. В частности, при этом импульсная 
реакция т) оказывается зависящей только от разности (і — т), 
т. е. 


т) = йГ(/— т), 

а коэффициент передачи /((/<о, і) оказывается не зависящим от 
времени, т. е. получается 

/((/со, і) = К (/со). 

Из приведенных ранее соотношений следует, что в случае нестацио¬ 
нарных линейных систем для расчета требуется знание импульсной 
реакции §{і, т) или коэффициента передачи /((/со, і). Определение 
же этих характеристик, как отмечалось выше, в общем случае ока¬ 
зывается возможным лишь с помощью моделирования или какого- 
либо из приближенных методов. Один из методов определения коэф¬ 
фициента передачи /((/со, і) рассматривается в § 13.3. 

§ 13.2. АНАЛИЗ СИСТЕМЫ САМОНАВЕДЕНИЯ ПРИ ИДЕАЛЬНОМ 
ПРОПОРЦИОНАЛЬНОМ НАВЕДЕНИИ 

Рассмотрим линеаризированную структурную схему системы 
самонаведения, изображенную на рис. 12.2. В этой схеме в соот¬ 
ветствии с формулами (12.9) и (12.10) 

Кі ( Р) = (СОЗ Ѵ р о) ^ Ка-с (р) К рз ( р ), 

г (0 = Л) — (Ѵц сов Ѵцо + Ѵ р со$ Уро) I. 

Здесь 

Крз ( р ) Ка-с (р)= 

— результирующий коэффициент передачи радиозвена и звена 
автопилот-снаряд. 
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При идеальном пропорциональном наведении должно выпол¬ 
няться условие (6.40), т. е. 

Крз (Р) Ка-с(р) = сѴрр; 

при этом 

Как отмечалось в предыдущей главе, такая схема отличается низ¬ 
кой помехоустойчивостью; поэтому при ее анализе мы будем счи¬ 
тать помехи отсутствующими, т. е. полагать 

Лфп(0 = 0. (13.35) 

Так как в соответствии с (11.54) и (11.55) промах можно 
полагать равным 

/і = ^- 3 со у > (13.36) 

* г 

где ©у — ф — значение угловой скорости линии визирования 
в момент вхождения ракеты в мертвую зону (или в зону квазиста- 
ционарной встречи), т. е. в момент 

у _ г _т 

ы ~~ Ѵ г ' 

то найдем сначала значение угловой скорости со у (/) в произвольный 
момент времени і. 

Из схемы, приведенной на рис. 12.2 с учетом соотношений (13.34) 
и (13.35), имеем 

г (і і ) ф (I) = Лц (і) — сѴр соз уро . 

Г 

Дифференцируя левую и правую части этого уравнения по времени 
и учитывая, что со у = ф = рц> и 

г = — (ѴцСозуцо + ѴрСозуро) = —■ Ѵог, (13.37) 


(6.40) 

(13.34) 


получаем 


(сѴр соз уро — Ѵог) Ф (/) + /■ (1) ®у (0 = Л (0- 

Проводя повторное дифференцирование обеих частей уравнения по 
времени и учитывая (13.37), получаем 

А„ (О 

(сѴ р соз уро — 2Ѵог) (о у (і) + г (і) со у ( I) = -щ -. (13.38) 

Учитывая, что 

К (0 = Р*Лц(0 Г ц (0 СОЗ у ц0 , 
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и обозначая 


(13.39) 


1 сѴ р со5 7 р0 — 2Ѵ 0г 

г(і) 

нетрудно привести уравнение (13.38) к следующему виду: 

(о+^<мо=т> (із.40) 

где 

/(0 = с °5 ѴцО- (13.41) 


Из этих соотношений следует, что при принятых допущениях 
система самонаведения описывается линейным дифференциальным 
уравнением первого порядка с меняющимся во времени параметром 
вида 

% + Р(х)у = -(}(х) 


и имеет решение 




(13.42) 


где (о у0 = со у (0) — значение угловой скорости линии визирования 
в момент і = 0, т. е. в момент начала самонаведения. 

Так как в соответствии с (5.25) 


то 


Д Р(0 РрСОЗРо®^’ 

®уо = Др 0 , (13.43) 


где Др 0 — начальная ошибка упреждения. 

Из формул (13.36), (13.41), (13.42) и (13.43) следует, что при при¬ 
нятых допущениях угловая скорость со у (^), а следовательно, и про¬ 
мах к вызываются двумя причинами — начальной ошибкой упреж¬ 
дения ДРо и маневром цели (ускорением цели Ц/ ц ). При этом дей¬ 
ствие, вызываемое начальной ошибкой упреждения, не зависит от 
величины ускорения цели, а эффект, вызываемый ускорением цели, 
не зависит от величины начальной ошибки упреждения Др 0 . По¬ 
этому в данном случае допустимо рассматривать действие обоих 
указанных источников ошибок самонаведения независимо (следует 
учитывать лишь знаки соответствующих составляющих ошибок). 
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Рассмотрим в качестве примера возмущение в виде скачка уско¬ 
рения в момент і = 0, т. е. положим 


Г ц (0 = Гц при У > 0, | 
1Гц ( I ) = 0 при I < 0. 


При этом формула (13.42) дает 




а 


о (/) = е 0 


^оо (О 


®У0 + (С05 Тцо) ] 

О ' 


I 

>0 


йі 


'СО 


(О 


(О 


йі 


(13.44) 


(13.45) 


Из (12.10) и (13.39) следует, что 


и 


где 


г (0 = г 0 — Ѵ 0г і 

1 _ П 

Г ’ 

Ѵог~ 

Ѵ 0г = Ѵ р соз у, б + Ѵ'ц соз у ц0 ; 

„ = г . 

V о г 


(13.46 

(13.47) 

(13.48) 

(13.49) 


С учетом принятых обозначений интегрирование выражения 
(13.45) дает (при п=/=0) 

», (0 - (1 - ѵ -*іу + [і - (, - ^)"]. (13.50) 

Но из (13.46) следует, что 

1 — — СМ (13.51) 

го г 0 ’ ѵ ' 


поэтому (13.50) можно записать также в следующем виде: 





соз -(цр (. 

пѴ 0г Г 


\Г (01 

п' 

1 - 

о 

I _ 

4 


(13.52) 


Так как при рассматриваемом идеальном пропорциональном на¬ 
ведении поперечное ускорение ракеты 1Г Р (У) связано с угловой 
скоростью (Оу (У) соотношением 


\Г Р (і) = сѴр (Оу ( I ), 


(13.53) 


то 


те, /А „ , ГцСКрСО-Тцо/, ['■(0]") пчкл\ 

\Ѵ р (і) = сѴр (о у0 [— +-^-1 1 ~ [-7Г I ) • < 13 - 54 > 
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Очевидно, если определенное по этой формуле ускорение окажется 
больше максимально допустимого ускорения ракеты Г рм , метод ли¬ 
неаризации системы окажется несправедливым. Поэтому должно 
выполняться условие 

Г р (0 < №р М . (13.55) 


При выполнении этого условия, подставляя выражение (13.52) 
в формулу (13.36) для промаха (при г = г мз ), получим с учетом 
(13.43) 

Л = ЛРо г о (соз М ^ (-^Р + V « (%)' X 

х СОЗ 7ц 0 / Г МЗ \2 Г 



Г М3 


В дальнейшем, учитывая, что — С 1, и полагая соз В 0 да 1 

Г 0 

соз Уцо, р , с>3, получаем 


сѴ: 


г р (о « -а. др 

'О 


г (О 


с—2 


Г, 


+ 


1 — 


-И 


с —2 


(13.54') 



(13.56') 


Из формул (13.54') и (13.56') следует, что увеличение навигацион¬ 
ной постоянной с уменьшает промах А, но увеличивает требуемое 
ускорение ракеты (при А$ 0 ={=0). Поэтому при сделанных выше 
допущениях предел увеличению навигационной постоянной ставит 
возрастание ускорения сверх допустимой величины № рм . 

Из формулы (13.54') следует, что первое слагаемое максимально 
в начале самонаведения и равно при этом 

сѴ I 

г Рі м =др 0 , 

г 0 


а второе слагаемое максимально в конце самонаведения и равно 
при этом 




С ростом с величина ѴР РгЫ стремится к и не может быть 
недопустимо большой (так как обычно ѴР рм ^2№ц М ). Следова- 
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тельно, при определении верхнего предела величины с можно 
учитывать лишь соотношение для № Р(М и полагать 

сѴІ 

др 0 < 1Г рм , 

'о 


т. е. 


< 


'•о^рм 

ДРо ’ 


При г 0 = 10-Ь20 км, Ѵ р = 1 км/сек, № рм = 10 § и Др 0 = 0,2 0,5 

получается с 5-ь 10. Следовательно, при учете только двух фак¬ 
торов — начальной ошибки упреждения и маневра цели — оказы¬ 
вается, что оптимальное значение навигационной постоянной 
с 0ПТ «3-Ь 10. Примерно к таким же результатам приводит учет и дру¬ 
гих важных факторов, в частности действия флуктуационных помех. 

Сравним теперь результаты данного параграфа, полученные с учетом не- 
стационарности системы — переменности расстояния г, с теми результатами, 
которые дает метод замораживания параметров системы. Метод заморажи¬ 
вания был рассмотрен в предыдущей главе, но в данном случае, т. е. в случае 
системы, описываемой дифференциальным уравнением первого порядка, 
проще и нагляднее проследить погрешность, вносимую замораживанием, 
путем непосредственного рассмотрения уравнения (13.40) и его решения 
(13.42). 

В уравнении (13.40) и его решении (13.42) единственным переменным пара¬ 
метром является расстояние г (/), входящее в постоянную времени т ш (^) и во 

внешнее возмущение / (I) [см. формулу (13.39) и (13.41) ]. 

Точное решение этого уравнения при наличии начальной ошибки упреж¬ 
дения ДР 0 и скачка ускорения вида (13.44) было найдено выше и описывается 
формулой (13.52). Если при таких же возмущениях при решении уравнения 
(13.40) применить метод замораживания, то в процессе отыскания решения 
следует полагать г = сопзі, а затем, после того как окончательное решение 
будет найдено, «разморозить» замороженный параметр, т. е. снова считать 
его функцией времени. Но если в процессе решения полагать г, а следователь¬ 
но и постоянными, то, как следует из (13.41), (13.42) и (13.44), 


«уз (і) = е 


СО 


фу О + 


ѴР ц соз 7 ц 0 


— 1*>уО 6 


т оо , ^Д С08 Тдо , , 

+ - ѵ 1 



(13.57) 


(Здесь индекс «з» отмечает то обстоятельство, что данное решение найдено 
методом замораживания.) «Размораживая» теперь значение г, а следователь¬ 
но, и т 0) и учитывая соотношения (13.46) и (13.51), нетрудно привести выра¬ 
жение (13.57) к следующему виду:"- 



"(Т-0 , ^цСО5 Тц0 Г 

+ ~ пТ 0 ; і 1 - е 



(13.58) 


где г = г 0 — Ѵ 0г і. 

Сравнивая выражение (13.58), найденное методом замораживания, с со¬ 
ответствующим решением (13.52), найденным без применения замораживания, 
можно оценить погрешность, вносимую замораживанием. 
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Как отмечалось в гл. 12, на начальном участке самонаведения, когда 
выполняется условие (12.11), погрешность, вносимая замораживанием, долж¬ 
на быть мала. Сравнение выражений (13.52) и (13.58) подтверждает это поло¬ 
жение. 


Действительно, 

лагать 


и 


при Д г 


'о-'' < ^ 
4 


и п < 2 (т. е. с < 6) можно по- 



Аг 

'о 



При этом, как нетрудно убедиться, выражения (13.52) и (13.58) полностью 
совпадают. 

На конечном участке самонаведения, т. е. при Г ~ г т « г 0 , из (13.52) и 
(13.58) имеем 


(^мз) — ю 


Гмэ\ п , ^цСО5 7ц 0 


УО 


О 


+ 


п V 


о г 


®уз (^мз) 


— П Г ° ■ | ^ ц СО 5 Тдо 
(0у 0 е Г МЗ 


(13.59) 


Из сравнения этих выражений видно, что составляющие угловой скорости, 
вызванные маневром цели (ускорением № ц ), полностью совпадают, а состав¬ 
ляющие скорости из-за начальной ошибки упреждения различаются. Однако 

/* 0 

практически влияние этого различия не очень существенно, так как при—>1 

Г М3 

первые слагаемые в обоих выражениях (13.59) оказываются малыми по 

г 0 

сравнению со вторыми слагаемыми. Поэтому при -— > 1 (что обычно имеет 

' М3 

место) можно полагать, что и на конечном участке самонаведения метод замо¬ 
раживания не приводит к существенным ошибкам в определении угловой 
скорости (Оу (/). Но, как указывалось ранее, величина промаха к определяется 
значением угловой скорости в конце самонаведения (при г = г мз ), а величина 
максимального ускорения ракеты — величиной угловой скорости в начале 
самонаведения (при ДР 0 ф 0, что обычно имеет место) или в конце самонаве¬ 
дения (при ДР 0 = 0). Отсюда следует, что при идеальном пропорциональном 
наведении и отсутствии флуктуационных помех метод замораживания дает 
правильные результаты практически для всей траектории самонаведения. 


§ 13.3. АНАЛИЗ СИСТЕМЫ САМОНАВЕДЕНИЯ С УЧЕТОМ 
ИНЕРЦИОННОСТИ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ И ДЕЙСТВИЯ 
ФЛУКТУАЦИОННЫХ ПОМЕХ 

Рассмотренный в предыдущем параграфе случай идеального 
пропорционального наведения, при котором 

Ц7р(0 = СІ/р рф (/), 

практически не может быть реализован из-за наличия инерцион¬ 
ности в радиозвене и звене автопилот-снаряд; кроме того, как от- 
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мечалось ранее, для него характерна весьма низкая помехоустой¬ 
чивость. Поэтому весьма важно провести анализ системы самонаве¬ 
дения при произвольном виде передаточной функции радиозвена и 
звена автопилот-снаряд, т. е. при произвольном порядке дифферен¬ 
циального уравнения, описывающего систему. 

Как отмечалось в § 13.1, в общем случае системы с переменными 
параметрами такой анализ удается провести лишь с помощью элект¬ 
ронного моделирования. Однако в случае линеаризованной си¬ 
стемы самонаведения, структурная схема которой изображена на 
рис. 12.2, имеется всего один переменный параметр, г (/), и при том 
меняющийся по линейному закону 

г(і) =Г 0 — ѵ 0г і. 


В этом случае удается получить точное аналитическое решение. 
Ниже излагается один из методов получения такого решения. Этот 
метод, который мы будем называть методом эквивалентных возму¬ 
щений, был развит Мэтьюзом [94] и В. М. Чиликиным [95] на основе 
работ Задэ и сводится к следующему. Путем непосредственного 
рассмотрения структурной схемы системы методом эквивалентных 
возмущений составляется дифференциальное уравнение для ком¬ 
плексной передаточной функции системы К (з, (). Для случая, когда 
параметр системы меняется по линейному закону, это уравнение 
оказывается дифференциальным уравнением первого порядка (не¬ 
смотря на то, что сама система может описываться при этом диф¬ 
ференциальным уравнением любого порядка) и сравнительно легко 
интегрируется. Найдя таким образом передаточную функцию 
К (з, і) системы, можно затем с помощью обратного преобразования 
Лапласа (13.8) (или любым другим известным способом операцион¬ 
ного исчисления) найти реакцию и 2 ( і ) на выходе системы. 

Перейдем к более подробному рассмотрению этого метода на 
примере системы самонаведения, структурная схема которой изоб¬ 
ражена на рис. 12.2. 

При этом главной целью анализа является определение промаха, 
определяемого формулой (13.36). В данном случае удобно опериро¬ 
вать с мгновенным промахом к(і), который отличается от промаха к 
лишь тем, что определяется не для момента вхождения в мертвую 
зону (или в зону квазистационарной встречи), а для текущего мо¬ 
мента времени і, т. е. 

г 2 (і) 

к (I) = ©у (і). (13.60) 

V Г 

Очевидно, 

к — к(і ы ), (13.61) 

где і и — момент времени, при котором 



М3* 
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Удобство выражения (13.60) состоит в том, что при этом промах 
может рассматриваться как функция времени и, следовательно, 
находиться с помощью структурных схем такими же способами, как 
и другие функции времени ф(/), ю у (/), (/) и т. п. 

В рассматриваемом случае линеаризированной системы можно 
полагать 

Ф = ~ и г = — Ѵ о,, (13.62) 

где 

Дх = Лц(/) — Ар (і) (13.63) 


— разность координат цели и ракеты; поэтому 


®ѵ(0 = ф = 


г Ах — г Ах г Ах -\-Ѵ ог Ах 


и выражение (13.60) можно представить в следующем виде: 


где 



(13.64) 


Из структурной схемы (рис. 12.2) и формулы (13.64) вытекает 
структурная схема, изображенная на рис. 13.1. На этом рисунке 



обозначено направление действия возмущений. Так, например, 
стрелки показывают, что возмущение, приложенное в точке 1 си¬ 
стемы, может непосредственно проходить в точки 3,4 я 5, но не может 
непосредственно проходить в точки Г и 5'. Найдем передаточную 
функцию Кн ($> і) системы между точками 1 и 5, т. е. между входом 
системы самонаведения и точкой, в которой колебание равно мгно¬ 
венному промаху Н{і). [Знание этой функции позволит определить 
мгновенный промах Н(і), а следовательно, и промах Н]. При этом 
будем полагать помехи отсутствующими [Дф п (^) = 0]. 

Перед тем как приступить к анализу схемы, изображенной на 
рис. 13.1, отметим следующие особенности передаточной функции 
К ($, і ) линейной системы (с переменными параметрами), вытекаю- 
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щие из соотношения (13.8'). Во-первых, из этого соотношения сле¬ 
дует, что 

і 

К(8, і)е зі = | @(і, х)е 8х (іх. (13.65) 

—°° 

Сравнивая правую часть этого выражения с формулой (13.2), не¬ 
трудно убедиться, что правая часть является реакцией системы в 
установившемся режиме (т. е. при / 0 = — °°) на входное возмущение. 


и х (і) = е 3( . 


Следовательно, если линейная система имеет передаточную 
функцию то реакция этой системы на возмущение е** 

равна (в установившемся режиме) К ($, і) 

Во-вторых, из выражения (13.65) следует, что 

і 

К (я, і) Ко (я) | §(і, т)Ко(8)е^<іт;, 

— 00 


где /Со (5) — произвольная функция аргумента 5. 

Отсюда следует, что выражение /( 0 (я)/((5, /)е 5< можно рассмат¬ 
ривать как реакцию (в установившемся режиме) системы с переда¬ 
точной функцией К (я, і) на возмущение /Со (5) е'*. 

Иначе говоря если в установившемся режиме реакция си¬ 
стемы с передаточной функцией К (я, і) на возмущение е*' равна 
К (я, і) е^, то реакция той же системы на возмущение К 0 (я) е** 
равна К (я, і) К 0 (я) е**. 

В-третьих, дифференцируя левую и правую части выражения 
(13.65) по переменной я, получаем 


а [К (з, і) е*<] 

а« 


і 

С 

) 8(і^)Цг Лх - 

— 00 


(13.66) 


Так как правая часть этого равенства является реакцией (в уста¬ 
новившемся режиме) системы на возмущение то из (13.66) 

следует, что реакция (в установившемся режиме) системы 

де 3 * 

с передаточной функцией К (8, і) на возмущение равна 
№ (я, і) е*1. 

Учитывая указанные свойства передаточной функции /С(я, і) 
системы с переменными параметрами, вытекающие из линейности 
системы, перейдем к анализу структурной схемы, изображенной 
на рис. 13.1. Пусть на входе системы, т. е. в точке 1, вместо воздейст¬ 
вия Л ц (і) приложено воздействие е 5і . Тогда в силу указанного ранее 
свойства передаточной функции К н (я, і) на выходе системы (в точке 5) 
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в установившемся режиме появится реакция, равная К н ($, і) е 5? . 
Из рис. 13.1 следует, что точно такой же эффект получится на вы¬ 
ходе, если вместо воздействия е 5/ на входе системы приложить 
воздействие 

В 2 (0 = — ( 8 ) ^ 
в точке 2 или воздействие 

Вз ( і ) = — (Г 0 — Ѵог *) е °‘ 


в точке 3 системы. Следовательно, воздействие В ;! (/), приложенное 
в точке 3, вызывает на выходе (в точке 5) реакцию, равную Кн ($> I) е 5/ . 
Перенесем теперь воздействие В 3 (і) в точку 1. При этом, для того 
чтобы эффект на выходе (в точке 5) не изменился, необходимо, кро¬ 
ме того, подвести к точке 4 дополнительное воздействие, равное 
— В 3 (/). [Такая добавка необходима потому, что воздействие, 
приложенное в точке 3, действует только в направлении от точки 3 
к точке Г и, следовательно, не проходит непосредственно в точку 4; 
воздействие, же перенесенное в точку 1, проникает непосредствен¬ 
но не только в точку 3, но и в точку 4. Поэтому для сохранения не¬ 
изменного эффекта на выходе необходимо скомпенсировать это пря¬ 
мое прохождение воздействия В 3 (?) из точки 1 в точку 4 добавлением 
в точке 4 противоположного воздействия — В 3 (/)]. 

Итак, воздействие В 3 (/), приложенное в точке/, совместно с воз¬ 
действием — В 3 (/), приложенным в точке 4, создают на выходе 
(в точке 5) реакцию, равную Кл(з, і)е $1 . Но возмущение — В 3 ((), 
приложенное в точке 4, создает на выходе (в установившемся ре¬ 


жиме) реакцию — 


^ - *) рВ 3 (1) + В 3 (/) 


. Это означает ввиду 


линейности системы, что эффект на выходе, создаваемый действием 
только возмущения В 3 (/) в точке /, равен 


К н (5, і) е" + - /) рВ 3 (0 + В 3 (ОІ . 

Так как 

в 3 (0 = — (г 0 — Ѵ 0Г I) е*<, 


то это означает, что возмущение— (г 0 — Ѵ 0г I) приложен¬ 

ное в точке /, вызывает на выходе (в точке 5) реакцию, равную 


К н (5, о е- 5 * + 



— (г 0 — ѵ 0г () 


1 

Кі <*) 
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После взятия производной и выполнения сокращений это 
выражение принимает вид 

** ( 5 > 0 ~ ^Ог (уА — ^ е ^- 

Такая реакция создается на выходе (в точке 5) возмущением 

— (/о — Уог 0 % 1 ( 5 ) е 5/ , приложенным в точке /.Так как система 

линейна, то это означает, что воздействие (г 0 — Ѵ 0г і)е зі , прило¬ 
женное в точке /, будет создавать на выходе в точке 5 реакцию, 
равную 

- к н (3, і) Кг ( 5 ) е" + Ѵог (> - *)* 5е^. (13.67) 

Но эффект, создаваемый на выходе входным воздействием 
(/-„ — У 0 ,<)е 8< , можно найти и другим путем. 

Действительно, 

(г о — Ѵ 0г I) = г о е з( — Ѵ 0г і& ( = г 0 е 5( — Ѵ 0г (13.68) 

Так как воздействие е 3( создает на выходе реакцию"" /С й (з, і) е зі , 
то в силу линейности системы воздействие вида (13.68) должно 
создавать на выходе эффект, равный 

г 0 К н (8, і)е 3 ‘ — Ѵ 0г -^- [К н (з, і)е 3( ]. (13.69) 


Так как выходные реакции (13.67) и (13.69) создаются одним и 
тем же входным воздействием (г 0 — Ѵо г 0 то они должны быть 
тождественно равными. Поэтому, приравнивая выражения (13.67) 
и (13.69), получаем 

г 0 К л (5, і) е 3( — Ѵ 0г [К н (5, і) е*1 = 

= —К п (в, і) (5) е зі + Ѵ 0г & — і\* з е зі . 


Производя в левой части раскрытие частной производной по 
5 и сокращая обе части уравнения на е 8 *, получаем следующее диф¬ 
ференциальное уравнение относительно искомой функции /С й (5, (): 


дК н (в , 1) 
дз 



— 5 



— . 


Обозначая для краткости 


ѵ 0 Г 

(13.70) 

ѵ о г 

(13.71) 
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и 



получаем 


дКк д 3 ' Х) -К°н (з, Т) [V (з) + т] = - ЗТ 2 . (13.72) 


Здесь Кн(з, т)— функция, получающаяся из /С Л (з, і) заменой 

1 на {ѵ7г~~ х )' 

Это уравнение является дифференциальным уравнением пер¬ 
вого порядка и имеет решение вида 


К° к (8, т) = е 8т е1 у 


5 

с (т) — т 2 ^ е 5х $е~^ ѵ (5) <І8 

$0 


(13.73) 


где с( т) — постоянная интегрирования, не зависящая от 5. 

Как показано в [95], если положить 5 0 = со , то должно быть 
с (т) = 0. Поэтому 

К°н ($, т) = т 2 е 5т е] у (5) а$ ^ е -5 '5е-Л у (5) а8 йз. (13.74) 


Таким образом, зная передаточную функцию Кі(р) и определив по 
формуле (13.71) соответствующую передаточную функцию У (5), 
можно вычислить по формуле (13.74) передаточную функцию систе- 


о 

мы /(л ( 5 , т) и, положив в ней т = 



определить тем самым 


искомую функцию Кй($, 0- 

Основным преимуществом изложенного метода является то, 
что он позволяет найти аналитическое решение линеаризованной 
системы с переменным параметром г{і) даже при высоком порядке 
дифференциального уравнения, описывающего систему [т. е. при 
достаточно сложной передаточной функции /С і (р) 1 - 

Выше была найдена передаточная функция К.н (з, і) между точ¬ 
ками 1 и 5 структурной схемы. Но при расчете составляющей про¬ 
маха, вызванной действием помехи Д<р п (/), приведенной к угловому 
отклонению, т. е. к точке 2, необходимо знать передаточную функцию 
между точками 2 и 5 структурной схемы, которую обозначим Кюн(з, і)- 
Для определения ускорения Ц7 р (I), угловой скорости а> у (і) и других 
параметров системы, может потребоваться знание передаточных 
функций и между другими точками структурной схемы. Все эти 
функции нетрудно найти аналогичным способом. Найдем, например, 
функцию К 9 н (з, ()■ Очевидно, если к точке 2 приложить воздействие 
е 8 *, то реакция на выходе системы, в точке 5, будет равна Кф (з, () е 8і . 
Но ранее, при выводе формулы для передаточной функции Кн (з, і). 


было показано, что воздействие— 


1 

Кі( 5 ) 



приложенное в точке 2, 
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дает в точке 5 реакцию Кн ($, і) е 5і . Следовательно, воздействие е 5і , 
приложенное в точке 2, будет вызывать на выходе реакцию 

— К х (5) К н (5, ОеЧ 

Отсюда следует, что 

К^(8, і) = —/<! (5)/С А (5, 1). (13.75) 

Поэтому, если функция К н {8,1) найдена, то передаточная функ¬ 
ция К<?н(8, і) легко определяется по формуле (13.75). 

Для определения функции Кн($, і), как отмечалось ранее, нуж¬ 
но провести интегрирование в выражении (13.74). Хотя это интег¬ 
рирование не представляет принципиальных трудностей, оно в об¬ 
щем случае получается громоздким. 

Вычисление намного упростится, если определять промах не по 
формуле (13.64), из которой следует, что 

к = ^-(Ах) (м +(Ах) 1ы> (13.76) 

а по более гр.убой формуле 

Лі = (Л*), вс , (13.77) 


Из сравнения выражений (13.76) и (13.77) следует, что погреш¬ 
ность выражения (13.77) по сравнению с (13.76) тем меньше, чем 
меньше величина мертвой зоны г мз и эта погрешность равна нулю 
при г мз 0, т. е. при Л.-*-О*. 

Формула (13.77) означает, что промах к принимается равным 
разности абсцисс Ах ракеты и цели в момент «встречи» ракеты и цели 
4с, т. е. в момент, когда разность их ординат Аг оказывается равной 
нулю (см. рис. 6.17). Иначе говоря, формула (13.77) может быть 
записана также в следующем виде: 

/г 1 = ( Ах) 2=0 . (13.77') 

Таким образом, если мертвая зона системы мала, то в первом при¬ 
ближении можно определить промах по формуле (13.77) или (13.77'). 

Преимущество этих формул, кроме значительного упрощения 
расчета функции Кн (з, і) состоит также в том, что при этом не 
требуется точное знание величины мертвой зоны или величины 
зоны квазистационарной встречи. Однако при большой мертвой 
зоне, как будет показано далее, формулу (13.77) [или (13.77')] при¬ 
менять нельзя. 


* Действительно, при г О 


і 


Г 0 Г МЗ 


м 


V 


о г 


V вс 

Ѵ ОГ 


так как і 
И к = (Дх), 


ВС 


ѵ* г 

К 


из (13.76) следует, что к = (А*)/ м . Но 
. Поэтому при г мз 0 получается / м = 


303 



Из сравнения формул (13.70), (13.76) и (13.77) следует, что фор¬ 
мулу (13.77) можно записать также в следующем виде: 

Л х = (Л) х=0 . (13.77") 

Поэтому для передаточной функции Кн х (з, т) справедливо дифферен¬ 
циальное уравнение (13.72), если в нем положить т = 0: 

дКн 'ъ' Х) - КІ (з, х) V (5) = 0. (13.78) 

В данном случае функция Кн, (з, т) не зависит от т, но, для того чтобы 
подчеркнуть, что речь идет о передаточной функции не замороженной 
системы, а системы с переменными параметрами, мы будем обозна¬ 
чать эту функцию Кн х (з, т), а не ТСл, (»). Кроме того, в этом слу¬ 
чае, очевидно, 


/Сл, (з, і) = /Сй, (з, т). 

Уравнение (13.78) легко решается и дает 

5 

| У (5) й& 

Кь (5, і) = Со е*« . (13.79) 

Произвольную постоянную С 0 в данном случае нетрудно найти из 
следующих соображений. 

Из формулы (13.77) и структурной схемы (рис. 13.1) следует, 
что Кл, (з, і) есть передаточная функция системы между входом 
системы и отклонением Дх, т. е. между точками 1 и 4. При 5 -*• оо 
(т. е. для бесконечно высоких частот) передаточная функция между 
этими точками равна единице, так как цепь обратной связи при этом 
оказывается разорванной из-за равенства нулю передаточной функ¬ 
ции /Сі(з). Поэтому должно выполняться условие 

Пт /Сл, (з, 0=1- 

5 -» ЭО 

Подставляя это условие в (13.79), получаем 

эо 

— 1 У (5) <І8 

с 0 = е 5 » 

и 

5 

| У (5) <І5 

Кн, (з, і) = е°° . (13.80) 

Сравнивая это выражение с (13.74), нетрудно убедиться, что опре¬ 
деление промаха по формуле (13.77") вместо более общей формулы 
(13.36) действительно приводит к резкому упрощению вычисления 
передаточной функции системы. 
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Рассмотрим в качестве примера случай, когда совместная пере¬ 
даточная функция /Срз (р) /Са-с (р) радиозвена и звена автопилот — 
снаряд определяется выражением 

АГрз (р)К,с (Р) = ^, (13.81) 

т. е. по сравнению с передаточной функцией (6.40) системы идеаль¬ 
ного пропорционального наведения содержит дополнительно инер¬ 
ционное звено с постоянной времени Т. Из формул (12.9) и (13.71) 
следует, что в этом случае 


где 


У 5(1+ Тв) ’ 

4 

Ѵ р 

С э = С -гг- СОЗ Ѵро. 

Ѵ О Г 


(13.82) 

(13.83) 


Подставляя (13.82) в (13.80) и выполняя интегрирование, по¬ 
лучаем 

( 5 . о = ( 1 + Т8 )**• ( 13 - 84 ) 

Так как с — 4 + 6 и 


Хр. соз у Ро « 0,5 + 0,7, 

* ог 


то возьмем с э = 3. Тогда 

^( 5 > 0 = ( і 4- та ) * 


(13,85) 


Из (13.7) следует, что динамическая составляющая промаха при 
этом равна 

с-\-і эо 

Лі дин = Л х (4с) = щ І (тттг) 3 ( 5 ) е * <вс йз > ( 13 - 86 ) 

с —/эо 


где 


Р г (5) = 7 Л ц (0 е~ 5 ' йі (13.87) 

о 


— преобразование Лапласа от входного возмущения Л ц (^), кото¬ 
рое (возмущение), как следует из структурной схемы (12.2), 
равно 


(0 = (соз уцо) 4- Гц (0. (13.88) 

Г 
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Полагая, что ускорение цели \Ѵц(і) изменяется по закону (13.44), 
а сох уцо « 1, получаем 



V? 


ц 


5 3 


И 


с-\-}'эо 


^1 дин — Т* ^ _|_ ^3 е ВС ^8 — Ф (4с), 

с — /ос 

где Ф (і вс ) — оригинал, соответствующий изображению 7і / ч , 

ѵ (1 -р I 5) Л 

По таблицам обратного преобразования Лапласа находим 

1 / І .__ \2 

ф (4с) = 

Учитывая, что 


получаем 


1 дин 


_ 1 ( 

^ 4с 

2 Т ' 

V т 

*вс = 

го 

IV 

=1 

II 

' г 0 \ 


Го 


2 \Ѵ 


2 — „ „ 
V Т 

е о г 1 . 


О Гу 


(13.89) 


При выводе этого выражения было принято, что маневр цели начи¬ 
нается в момент і = 0, т. е. при г = г 0 . Следовательно, в формуле 
(13.89) под Го можно понимать расстояние от ракеты до цели, при 
котором начинается маневр цели, т. е. возникает ускорение цели 


г ц (і) = г ц . 


Полагая —— 0, найдем наиболее опасное значение г но рас¬ 
стояния г 0 , при котором промах, вызываемый маневром цели, 
максимален: 


При этом 


гт = 2Ѵ 0г Т. 


Іг і 


дин 



дин макс — 


4 Гц Т 2 ж 0,28 Гц Т 2 . 

О 


(13.90) 

(13.91) 


Этот результат совпадает с соответствующим результатом, получен¬ 
ным в гл. 2, путем введения понятия об эквивалентном запаздыва- 
вании т э [формула (2.15')], если положить 

т э » 0,5 Т. (13.92) 


Рассмотрим теперь влияние на промах флуктуационной помехи 
Афп ((), приведенной к угловому отклонению. 
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Из формулы (13.33) следует, что в установившемся режиме дис¬ 
персия о\ промаха к равна 

Он = | $вх (®) I К 9 . н (/©, іи) | г Л», (13.93) 

—ос 


где К. 9 , н (8, 0 — передаточная функция, определяемая соотноше¬ 
нием (І3.75); 5 ВХ («) — энергетический спектр (двусторонний) по¬ 
мехи Дф п (0. 

Определим дисперсию о* для случая, когда к = к ѵ При этом, 
как следует из (13.75) и (13.84), 


/ Тз \с 9 
К 9 . Л (8. О = — Кі (8) 1 Тз ) • 

Но из (13.71) и (13.82) следует, что 


поэтому 



Уог 

5 (1 + Тз) ’ 


Н (/®, Іи) — 


- V о г с э 

/ш (1 + /соГ) 


/<оГ \ с э 

1 + /со7’ ) 


Подставляя это выражение в формулу (13.93) и полагая, как и 
ранее, с э = 3, получаем 


„2 _ 9 Ѵ 2 0г Т* / ч о)4 т *л а 

2я I «вхС 01 ^ (і со 2 7’ а ) 4 * 

—00 


(13.94) 


В ряде случаев, как отмечалось в гл. 12, можно ввиду узости по¬ 
лосы пропускания системы полагать 

8 в х О») = »вх (0). (13.95) 

что эквивалентно аппроксимации помехи белым шумом. Тогда, 
учитывая, что 

8 ВХ (0) — і (13.96) 

где & (0) — односторонняя (а не двусторонняя) спектральная плот¬ 
ность помехи, получаем 

„2 _ 9 ^0г Г (*„ /п\ (й*Т*4аТ 
° « 2я (і + со*т 2 ) 4 ‘ 

О 


11 * 
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(13.97) 


В результате интегрирования, получаем 

< = ѵі т 8п ( 0 ), 


т. е. 

Л, 3 Ф = а Лі = -5- ѵ 0г ут§^(0). (13.98) 


По этой формуле на рис. 13.2 построена кривая 1. На этом же ри¬ 
сунке нанесены полученные в [95] кривые 2 и 3, дающие значения 


/?Эф 





Рис. 13.2 


промаха Л Э ф, вычисленного для того же случая, но при определе¬ 
нии промаха к по формуле (13.36), т. е. с учетом ненулевой мертвой 
зоны, принятой равной /"„3 = 0,1 Ѵ 0/ -( т== 0,1 сек ) для кривой 2 и 
г мз = 0,25 У 0г (т = 0,25 сек) для кривой 3. Из сравнения кривых 1, 
2 и 3 видно, что при г мз < 0,1 Ѵ 0г — 100 ж и Т ^ 1 сек вычисление 
промаха по формуле (13.77") не приводит к большим погрешностям. 

Следует отметить, что кривые ), 2 и 3, приведенные на рис. 13.2, 
были вычислены на основе использования передаточной функции 
К {в, і ), которая, как отмечалось в § 3.1, дает правильную оценку 
действия флуктуационных возмущений лишь в установившемся 
режиме. Так как промах к (или кі) определяется в конце самонаве¬ 


дения (при і = 4с 


'о 


V 


, то это означает, что при постоянной вре- 


0 Г) 


мени Т, сравнимой с длительностью самонаведения Т сн ж —, фор- 

ѵ о г 
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мулы, использованные при построении кривых 1, 2 и <9, могут быть 
недостаточно точными. Однако учитывая, что Т сн ^> 10-^20 сек , 
а на рис. 13.2 кривые приведены лишь для Т<2 сек , можно полагать 
принятое при их построении допущение о достижении установив¬ 
шегося режима справедливым. 

Из кривых 2 и 3 следует, что при Т 0 промах Н стремится к бес¬ 
конечности. Это объясняется тем, что помеха была аппроксимиро¬ 
вана белым шумом, и при Т = 0 эта аппроксимация становится уже 
неприемлемой. Однако при не слишком малых значениях постоянной 
времени такая аппроксимация для большинства реальных помех 
остается еще справедливой, и возрастание промаха при малых зна¬ 
чениях Т подтверждает сделанное выше утверждение о том, что 
идеальная система пропорционального наведения, у которой Т = 0, 
обладает совершенно недостаточной помехоустойчивостью. 

Сравним теперь полученные результаты с теми значениями промаха, ко¬ 
торые получаются при применении метода замораживания параметров системы 
(в данном случае при замораживании дальности г). При применении метода 
замораживания флуктуационная составляющая промаха определяется по 
формуле 

г 2 

Аэф=-^® ©вф, (13.99) 

* ОГ 


где в соответствии с формулой (12.32) 

оо 




| (2*/)*|К р (/2я/) | 2 ёп (/) ЛР. 
о 


(13.100) 


Здесь | /Ср (/2тс/) \ определяется по формулам (12.14) и (12.18), т. е. 

К р ( Р) = 1 


1 + 


С05 


Тро 


г мз Р 


1 


К а . с (Р) К рз (р) 


2 'а-с 


Полагая, как и в предыдущих расчетах, 

8„(,П~ё п (0)< с 8 = 3, 

сѴ р р 


и К а . с (р) К рз (р) = 


І + Тр’ 


получаем 


Кр (р) 


і+щ^ра + гр) 


и 


оо 


©* =1 о‘ Л(й 

8ф 2я ,) (1 — 6со 2 Г) 2 + (бсо) 2 

О 


(13.101) 


(13.102) 


(13.103) 


где 


' М 3 

ЗІѴ ; 


(13.104) 
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После подстановки (13.103) в формулу (13.99) и проведения несложных 
преобразований, получаем 



(13.105) 


На основании формул (13.104) и (13.105) на рис. 13.2 построены пунктир¬ 
ные кривые для г мз = 0,25 Ѵ ог (Ь = 0,083) и г т = 0,1 Ѵ ог (Ь = 0,033). 
Сравнение этих кривых с соответствующими кривыми 2 и 3> построенными без 
применения метода замораживания параметров, наглядно показывает, что 
метод замораживания применим для определения промаха лишь при не слиш¬ 
ком малых значениях мертвой зоны и не слишком большой инерционности 
системы самонаведения, а именно при выполнении следующих условий: 

-гр- > 0,25 секу 

ѵ о г 

Т < 0,2 -г 0,4 сек . (13.106) 

Отсюда следует также, что для проверки условий линейности системы 
[в частности, для проверки условия 1У р (і) < 1У рм ] в процессе самонаведения, 
т. е. при г > г мз , метод замораживания применим в значительно большем 
числе практических случаев, чем при определении промаха. 


Контрольные вопросы 

1. Докажите, что реакция на выходе линейной нестационарной системы 
может определяться по формуле (13.2). 

2. Как можно определить импульсную реакцию ^ (/, т) при наличии 
электронной модели системы? В каких случаях целесообразно применение 
модели сопряженной системы? 

3. Докажите, что прохождение детерминированной и флуктуационной 
составляющих воздействий через линейную систему с детерминированно 
изменяющимися во времени параметрами можно рассматривать независимо 
и, следовательно, применять формулы (13.15) и (13.16). 

4. Докажите, что между дисперсией а 2 ( і ) и функцией корреляции 
/? (ііу і 2 ) нестационарного случайного процесса справедливо соотношение 

а 2 (о = я (и о- 

5. В чем различие между формулами (13.23), (13.30) и (13.33)? Поясните, 
почему и в каком именно смысле из этих трех формул наиболее общей яв¬ 
ляется формула (13.23), а наименее общей — формула (13.33). 

6. Докажите, что при структурной схеме системы самонаведения, изобра¬ 
женной на рис. 12.2 и идеальном пропорциональном наведении, т. е. при 
1У р ( і ) = сУрСОу (?) угловая скорость © у (і) линии визирования может опре¬ 
деляться по формуле (13.42), в которой т л ({) и / (і) определяются соотноше¬ 
ниями (13.39) и (13.41). 

7. Какие выводы можно сделать на основе анализа линеаризированной 
системы самонаведения, проведенного для случая идеального пропорциональ¬ 
ного наведения? 

8. В чем заключается метод эквивалентных возмущений при определении 
передаточной функции К ($, і) нестационарной линейной системы? Каковы 
основные преимущества и недостатки этого метода? 

9. Получите уравнения (13.78) не как частный случай уравнения (13.72) 
при т = 0, а путем непосредственного рассмотрения участка между точками / 
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и 4 на структурной схеме, изображенной на рис. 13.1 (так как в соответствии 
с формулой {13.77) промах равняется линейному отклонению Ах (1) в мо¬ 
мент і = і в с, т. е. при т = 0]. 

10. Какие основные выводы вытекают из результатов анализа системы 
самонаведения с учетом наличия в составе системы управления инерционного 
звена с постоянной времени Т ? В частности, какие выводы можно сделать из 
рассмотрения кривых, изображенных на рис. 13.2? Почему эти кривые не¬ 
справедливы при Т -» 0 и при Т оо? 

Литература [36, 37, 48, 94, 95]. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ МЕТОДОМ 

СТАТИСТИЧЕСКОЙ ЛИНЕАРИЗАЦИИ 


§ 14.1. ОСНОВНЫЕ ПОЛОЖЕНИЯ МЕТОДА 
СТАТИСТИЧЕСКОЙ ЛИНЕАРИЗАЦИИ 

Как уже отмечалось в предыдущих главах, системы радиоуправ¬ 
ления содержат ряд элементов с нелинейными характеристиками. 
Если возмущения не выходят значительно за пределы линейного 
участка этих характеристик, то для анализа системы управления 

применим метод непосредственной ли¬ 
неаризации, описанный в гл. 12. Одна¬ 
ко в ряде случаев, например при высо¬ 
ком уровне помех, это условие не вы¬ 
полняется. 

Одним из возможных путей исследо¬ 
вания замкнутых нелинейных систем 
управления, находящихся под действием 
помех, является метод аппроксимации 
помех марковскими процессами. Этот ме¬ 
тод, рассмотренный в гл. 15, в настоящее время удается успешно при¬ 
менять лишь для систем, описываемых дифференциальным уравне¬ 
нием не выше второго порядка. Наиболее эффективно теоретический 
анализ нелинейных систем управления, описываемых сложными 
дифференциальными уравнениями и работающих при наличии по¬ 
мех, проводится методом статистической линеаризации [38]. 

Метод статистической линеаризации основан на замене нелиней¬ 
ных преобразований процессов, происходящих в системе, статисти¬ 
чески эквивалентными им линейными преобразованиями. При этом 
нелинейный элемент НЭ (рис. 14.1)-, на выходе которого действует 
процесс у (і), заменяется линейным эквивалентом Л Эк. Процесс 
и (і) на выходе линейного эквивалента должен быть сделан статисти¬ 
чески равноценным процессу у(і). В результате указанной замены 
система в целом линеаризуется. При этом для определения характе¬ 
ристик случайных процессов в ней становится применимым аппарат 
линейной теории, что резко упрощает исследование рассматривае¬ 
мой системы. 
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Замена нелинейного преобразования линейным является при¬ 
ближенной и может быть справедливой лишь в некоторых отноше¬ 
ниях. Понятие статистической эквивалентности, на основе которого 
проводится такая замена, не является однозначным. Иными слова¬ 
ми, возможны различные критерии эквивалентности нелинейного и 
заменяющего его линейного преобразований. В случае, когда линеа¬ 
ризации подвергается нелинейная безынерционная зависимость 
вида 

у = Ф(*)> (14.1) 

связывающая процессы у (і) и х (і), обычно применяются следующие 
критерии статистической эквивалентности. 

Первый из них требует равенства математических ожиданий и 
дисперсий процессов у (і) и и (() на выходе нелинейного элемента и 
его линейного эквивалента. 

Второй возможный критерий эквивалентности удовлетворяется, 
если средний квадрат разности процессов у (/) и и (/) сделан мини¬ 
мальным. 

Рассмотрим подробнее оба эти критерия. 

Представим случайные функции х (і) и у (?) в виде 

х(1) = т х (і) + х°(1), (14.2) 

у(і) = т у (і) + у°(і), (14.3) 

где т х (і), т у (/) — математические ожидания и х° ((), у° (і) — цент¬ 
рированные случайные составляющие процессов х (і) и у (і). 

Простейшая линейная зависимость, которой можно заменить 
нелинейное соотношение (14.1), имеет вид 

и(і) = кх(і). 

Однако, подбирая величину лишь одного коэффициента к, трудно 
в общем случае получить хорошее приближение процессов у (і) и 
и ((), В связи с этим для аппроксимации нелинейного преобразова¬ 
ния (14.1) обычно применяется [38] зависимости вида 

и(і) = к 0 т х (і) + к г х 0 (і). (14.4) 

Соотношение (14.4) определяет преобразование линейное как по 
отношению к математическому ожиданию т х , так и по отношению 
к центрированной случайной составляющей х°(і). Величины к 0 и 
являются эквивалентными коэффициентами передачи нелинейного 
элемента по математическому ожиданию и центрированной состав¬ 
ляющей соответственно. Их значения должны быть выбраны такими, 
чтобы выполнялись условия статистической эквивалентности про¬ 
цессов у (() и и (/). 
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Приравняем на основании первого критерия эквивалентности и 
соотношений (14.3), (14.4) математические ожидания и дисперсии 
процессов у(і) и и (і): 


т у (0 = /с 0 т х (О, 

Оу (і) = к,- о\ (і), (14.5) 


где Ох (1), Оу (() — дисперсии функций х(і) и у ( і ). 

Из выражений (14.5) следует, что величины к 0 и к и при которых 
удовлетворяется первый критерий эквивалентности, равны 

к « (*) = = -шЬг) ] Ч> (*) ю (х) ах, (14.6) 

—ос 

1 [ 0° 'І 1/2 

к і = «И = ± —щ I | ф 2 (-Ѵ) УО (л:) йх — т у (0| , (14.7) 

здесь хю (х) — плотность вероятности воздействия х ((). 

Обозначение Кц показывает, что коэффициент Кі найден по пер¬ 
вому критерию эквивалентности. Значение того же коэффициента, 
найденное по второму критерию эквивалентности, будет обозначено 
/Сі 2 . Знак плюс или минус в соотношении (14.7) следует выбирать 
так, чтобы он совпадал с преобладающим знаком производной 
с1у(х)/(1х на используемом участке характеристики ф (я). 

Второй критерий статистической эквивалентности состоит, как 
следует из ранее изложенного, в выполнении условия 


(у (0— ц(0) 2 = мин. (14.8) 

Учитывая выражения (14.3), (14.4) для процессов у(і) и и (і), пре¬ 
образуем формулу (14.8) к виду 

т 2 у (і) + Оу (і) + «о ті (0 + к\ о\ ( і ) — 2к 0 т х ( і ) т у ( I ) — 

— 2к 1 у(0*°(0 = мин. (14.9) 

Для определения величин к 0 и к ь при которых выражение (14.9) 
имеет минимум, следует приравнять нулю частные производные 
этого выражения по «о и к 4 . В результате получаем 

т х ( I) «о — т у (і) = О, 

к і а х (0 — х° (() у ( і ) = 0. 


314 



Из этих соотношений следует, что величины к 0 и к и при которых 
выполняется второй критерий статистической эквивалентности про¬ 
цессов у(і) и и (і), равны 



(14.10) 


к 





У (0 (0 

-2 



т х )ц>(х) ы>(х) йх. (14.11) 


Сопоставление выражений (14.10) и (14.6), а также (14.11) и (14.7) 
показывает, что найденные обоими способами эквивалентные коэф¬ 
фициенты передачи к 0 нелинейного элемента по математическому 
ожиданию совпадают, а коэффициенты передачи по центрирован¬ 
ной составляющей различаются. 

Величиной Ко удобно пользоваться при нечетной характеристике 
Ф (х), удовлетворяющей соотношению ф (— х) = — ф (х). Если 
зависимость ф(лг) не является нечетной, то нелинейный элемент осу¬ 
ществляет детектирование случайного процесса и т =/= 0, даже если 
т х = 0. Для такой характеристики величина «о, как видно из 
(14.6), (14.10), становится при т х = 0 бесконечной. Поэтому для 
характеристик ф (х), не являющихся нечетными, процесс у ( I ) удоб¬ 
нее аппроксимировать выражением 

“(0 = Фо (т х ) + к\х°{1). (14.12) 


При этом нелинейная зависимость (14.1) заменяется нелинейным 
преобразованием математического ожидания т х (і) и линейным пре¬ 
образованием составляющей х°(і). Выражения для ф 0 и к\ опреде¬ 
ляются тем же путем, что и коэффициенты к 0 > Кі- В результате на¬ 
ходим, что величина ф 0 при использовании как первого, так и вто¬ 
рого критерия статистической эквивалентности совпадает с мате¬ 
матическим ожиданием т у (і) 

Фо == т у (і). 


Коэффициент кі , как показывает расчет, для обоих критериев экви¬ 
валентности совпадает с коэффициентом передачи к 4 . 

Коэффициенты статистической линеаризации Ко и кі, как видно 
из (14.6), (14.7), (14.11), зависят не только от характеристики не¬ 
линейного элемента, ной от закона распределения воздействия х(і). 
Однако при анализе замкнутой системы управления найти закон 
распределения т (х) обычно не удается. Поэтому при использовании 
метода статистической линеаризации приближенно полагают закон 
распределения нормальным 



11В* 
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В практических задачах распределение ѵо ( х ) часто близко к нормаль¬ 
ному. Погрешность метода, вызванная отклонением истинного рас¬ 
пределения т (х) от нормального, обсуждается в§ 14.3. Если распре¬ 
деление ы> (*) принято нормальным, то коэффициенты к 0 и кі зависят 
лишь от двух параметров воздействия: математического ожидания 

т х и дисперсии о 2 , т. е. 

к 0 = к 0 (т х , о 2 ), 

Кі = к г (м х , Ох г). 

Это облегчает расчеты, проводимые методом статистической линеа¬ 
ризации. То обстоятельство, что коэффициенты ко, к 4 зависят от 

параметров т х , о 2 входного воздействия, отражает специфику ис- 



Рис. 14.2 


ходного нелинейного преобразования (14.1), при котором коэф¬ 
фициент передачи зависит от приложенного возмущения х(і). В ре¬ 
зультате метод статистической линеаризации позволяет линеари¬ 
зовать систему управления, учитывая в то же время ее основные 
особенности, связанные с наличием нелинейного элемента. 

Для нормального закона распределения т ( х) можно заранее най¬ 
ти выражения коэффициентов к 0 , к 4 для типовых нелинейностей. 
Анализ конкретных систем управления методом статистической 
линеаризации при этом значительно упрощается. 

В задачах радиоуправления наиболее часто встречаются нелинейности 
типа дискриминатора и ограничителя. Приведем в качестве примера резуль¬ 
таты вычислений по формулам (14.6), (14.7), (14.11) коэффициентов линеари¬ 
зации к 0 , кц, к і2 для нескольких типичных характеристик этих элементов. 

1. Дискриминатор с синусоидальной характеристикой (рис. 14.2): 


Ф (х) = А зіп ах, 


зіп а т х ехр 


1 2 2 \ 
2° в х > 


(14.13) 



•Иі-е- 


2а 2 о 2 

х СОЗ 


2ат х \ 


к о т х 
А 


к 12 = Аа соз а т х ехр -у а 2 . 


(14.14) 

(14.15) 


316 



Приведенные формулы являются точными при периодической характеристике 
дискриминатора, показанной на рис. 14.2 сплошной линией и пунктиром. Та¬ 
кой характеристикой обладает, в частности, фазовый детектор. Однако для 

реально возможных в системе регулирования величин дисперсии а 2 эти ре¬ 
зультаты остаются приближенно справедливыми и в случае, когда 


ФМ = 


(А зіп ах 



— п < ах < тс, 
\ах \ > я. 


(14.16) 


Выражение (14.16) находит применение, например, для аппроксимации ха¬ 
рактеристики углового дискриминатора. На рис. 14.3 и 14.4 изображены вы¬ 
численные по формулам (14.13) и (14.15) нормированные зависимости коэффи¬ 


циентов статистической линеаризации 
ожидания т х и среднеквадратично¬ 
го значения а х воздействия х. Изме¬ 
нение коэффициента кц в зависимо¬ 
сти от т х , о х носит характер, анало¬ 
гичный поведению коэффициента к і2 . 


Ко/аА і 



г 


а6х=0 

А 


-5 



-Я Я О Я 71 ат х 

“ 2 г 

Рис. 14.3 


о и я 12 от величин математического 



Увеличение уровня помехи приводит к росту среднеквадратичного зна¬ 
чения а х воздействия на входе нелинейного элемента. Эквивалентные коэффи¬ 
циенты передачи /с 0 , /сі 2 , как следует из рис. 14.3, 14.4, при этом уменьшают¬ 
ся и при большом уровне помехи становятся близкими к нулю. Это обстоя¬ 
тельство используется в гл. 15 при анализе системы методом уравнения Фок- 
кера — Планка. 

2. Ограничитель (рис. 14.5): 
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где 


Ф (г) = — 1 — Г е~~** ** йх\ Ш = -і-е“ г \ 

/ 2 я) /Ы 

Коэффициенты статистической линеаризации для ряда типовых нелинейно¬ 
стей, не рассмотренных в данном параграфе, приведены в работах [38, 39, 40]. 



Рис. 14.5 


Можно показать [38], что 

сІт ѵ 6, [/с 0 т х ] 

к 12 = —; = — -? - • 

иШ х 

Это соотношение может быть использовано вместо формулы (14.11) как для 
нахождения коэффициента кц, так и для проверки правильности определения 
коэффициентов к„, к 12 . 

Познакомившись с эквивалентными коэффициентами передачи 
нелинейного элемента к 0 , к іг вернемся к обсуждению возможностей 
метода статистической линеаризации. Этот метод можно применять 
для анализа как замкнутых, так и разомкнутых систем управления. 
Однако исследование разомкнутых систем в рамках коррреляцион- 
ной теории во многих случаях удается выполнить достаточно строго 
и просто путем вычисления функции корреляции процесса на выходе 
нелинейного элемента, не прибегая к методу статистической линеа¬ 
ризации. Достоинством метода статистической линеаризации в при¬ 
менении к анализу разомкнутых систем является большая простота, 
которая достигается, однако, ценой приближенного решения задачи. 

Весьма полезным является применение метода статистической 
линеаризации для исследования замкнутых нелинейных систем уп¬ 
равления при наличии помех. Наиболее эффективно удается этим 
методом проанализировать стационарный режим указанных систем. 
В стационарном режиме математическое ожидание и дисперсия воз¬ 
действия х (/), а также взаимная моментная функция у (/) х°(і), 
постоянны во времени. В этом случае, как видно из формул (14.6), 
(14.7) и (14.11), коэффициенты статистической линеаризации не за¬ 
висят от времени. Линеаризованная система является при этом си¬ 
стемой с постоянными параметрами и исследование ее может быть 
проведено сравнительно простым путем. Более подробно анализ 
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стационарных режимов систем управления методом статистической 
линеаризации обсуждается в последующих параграфах данной 
главы. 

В нестационарном режиме, который может быть вызван, напри¬ 
мер, переходным процессом или нестационарностью системы управ¬ 
ления, коэффициенты статистической линеаризации изменяются во 
времени. Линеаризованная система оказывается при этом системой 
с переменными параметрами. Применение метода статистической 
линеаризации и в этом случае позволяет получить полезные резуль¬ 
таты [36, 39, 41], в частности, исследовать устойчивость системы 
управления при наличии помех. Однако анализ такой системы яв¬ 
ляется более сложной задачей и в данной книге не рассматривается. 

§ 14.2. АНАЛИЗ СТАЦИОНАРНЫХ РЕЖИМОВ СИСТЕМ 
УПРАВЛЕНИЯ МЕТОДОМ СТАТИСТИЧЕСКОЙ ЛИНЕАРИЗАЦИИ 

Рассмотрим применение метода статистической линеаризации 
для анализа стационарного режима замкнутых систем управления 
с одной нелинейностью. Обобщенная блок-схема нелинейной следя- 


и п (і) 




Рис. 14.6 р ис . 14.7 

щей системы показана на рис. 14.6. На этом рисунке ф (^ — харак¬ 
теристика нелинейного безынерционного элемента; К(р) — линей¬ 
ный оператор; г приведенное ко входу системы возмущение, 
содержащее случайную составляющую. 

К блок-схеме, изображенной на рис. 14.6, могут быть сведены 
[40] произвольные следящие системы с одним нелинейным безынер¬ 
ционным элементом. В частности, к ней сводятся скелетные схемы 
(рис. 14.7) входящих в состав аппаратуры управления систем слеже¬ 
ния за направлением прихода, временным положением или частотой 
принятого сигнала. На рис. 14.7 обозначения имеют следующий 
смысл: ф (х) характеристика дискриминатора; и п (/) — напряже¬ 
ние помехи, приведенное к выходу дискриминатора; х вх — дина¬ 
мическое возмущение; х — ошибка слежения; К (р) — коэффициент 
передачи фильтрующей части системы. Для того чтобы представить 
систему, показанную на рис. 14.7, в виде рис. 14.6 достаточно пере¬ 
считать напряжение помехи ко входу системы. 

При этом 

2 (0 = *вх — К'ІР) и п (і). (14.20) 

319 



К блок-схеме, изображенной на рис. 14.6, сводится также скелет¬ 
ная схема радиозвена системы самонаведения (рис. 6.28). 

Предположим, что в результате анализа необходимо найти сред¬ 
нее значение т х и дисперсию оі ошибки слежения. 

Следящая система, показанная на рис. 14.6, описывается урав¬ 
нениями 

х = г — К(р)у, (14.21) 

у — ф(л:). (14.22) 

В соответствии с методом статистической линеаризации заменим 
у (і) процессом и (/): 

и(і) = т у (т х ,о х ) + о х )х°{і). (14.23) 

Подставляя выражение (14.23) в формулу (14,21) вместо у и выпол¬ 
няя усреднение, находим уравнение для математических ожиданий 

т х ’=т г — К ( р ) т у (т х , а х ). (14.24) 

Вычитая (14.24) из уравнения (14.21), в котором у(і) заменено на 
и{(), получаем линейное уравнение для центрированных случайных 
составляющих 

х° (0 = 2 ° (() — к ( р ) к х (т х , а х ) х° ( і ). (14.25) 


Проанализируем найденную систему дифференциальных уравне¬ 
ний (14.24), (14.25), связывающую т х и о х . 

Если рассматривается стационарный режим системы, то ве¬ 
личины т х , о х . т у (т х , а х ), а также коэффициент передачи 
к х (т х , о х ) постоянны во времени. 

Заметим, что в астатической следящей системе установление стационар¬ 
ного режима возможно, даже если регулярная составляющая входного воз¬ 
мущения описывается полиномом вида 

т г ~ с ъ ~Ь с і ••• “Ь с п • 

При этом п не должно превышать порядок астатизма системы. Так, например, 
в системе с одним интегратором, обладающей астатизмом первого порядка, 
стационарный режим устанавливается при т 2 = с 0 + С\і 


Для того чтобы найти связь между т х и а х в стационарном режиме, 
преобразуем уравнение (14.24) по Лапласу. Тогда получим 


М у (§) 


м г (з) — м х ( 5 ) 
К (в) 


> 


где М у (з), М г (з), М х (з) — преобразования Лапласа от функций 
т у (т х ,а х ), т г (і), т х (і ) соответственно. Значение т у (т х ,о х ) 
в установившемся режиме, т. е. при і-*- оо, равно 


т. ѵ (т х , а х ) = 1іт[5Л4 ѵ (5)] = Ііт 

5-0 5-0 


зМ г (з) 
К(з) 


— Ііш 


$ —► о 


зМ х (з) 

К (8) 


(14.26) 
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Для стационарного режима следящей системы, в котором 
т ѵ = соп8І, т х = сопзі и М х («) = —, 

У 5 

вместо (14.26) можно записать 

т у {т х ,а х ) = Ь —-щр (14.27) 


где 



Ііш 

5 -*• О 


зМ г ( 5 ) 

К (8) * 


Выражение (14.27) представляет собой первое алгебраическое урав¬ 
нение, связывающее значения т х и о х в стационарном режиме рас¬ 
сматриваемой следящей системы. 

Обратимся теперь к уравнению (14.25). Это линейное уравнение 
позволяет выразить спектральную плотность з ж (а>) функции х°(і) 
через спектральную плотность з г (а») входного возмущения 


„ _ _ 5 г (*Д) _ 

*' ~~ I 1 + «і ( т х , а х ) К (/ш) 1 а 


(14.28) 


На основании (14.28) дисперсия ошибки слежения определяется 
выражением 


ОО 



— 00 

00 

1 Г 8г (со) ( 1(0 


2я ) | 1 + к г (т х , а х ) К (/со) | 2 

— 00 


(14.29) 


Коэффициент Кі зависит от математического ожидания т х и диспер¬ 
сии а х , поэтому соотношение (14.29) представляет собой второе 
алгебраическое уравнение, связывающее т х и а х . Для определения 

среднего значения т х и дисперсии а х в установившемся режиме 
необходимо решить полученную систему алгебраических уравнений 
(14.27), (14.29). В общем случае указанная система уравнений ре¬ 
шается либо методом последовательных приближений, либо графи¬ 
чески. 


Рассмотрим один из возможных путей графического решения системы 
уравнений (14.27), (14.29) на примере анализа системы углового сопровожде¬ 
ния, показанной на рис. 14.7. 

Положим, что 

х вх = с і с і = 3>2 градісек , 


К(Р) = 


к (1 ~Ь рТ і) 
р(\ + рТ)(\+рТ 2 ) 


> 


к — 2 град/сек- в, 



Т = 1,25 сек, 


уг =0,1, 
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и п (2 )— белый шум со спектральной плотностью 5(0), ср (я)— нелинейная 
характеристика дискриминатора, изображенная на рис. 14.2, а = 0,1 1 !град і 
А = 4в. 

Приведем анализируемую систему к обобщенной блок-схеме, изобра¬ 
женной на рис. 14.6. При этом на основании соотношения (14.20) следует 
принять 


г — с х і — 


к(1 + рТ г ) 

Р(1 + Р Т)(1+рТ) 



Конкретизируем уравнения (14.27) и (14.29), решение которых определяет 
математическое ожидание и дисперсию ошибки слежения. Изображение мате¬ 
матического ожидания воздействия г (і) в рассматриваемом случае равно 

М 2 ( 5 ) = . (14.30) 


Подставляя соотношение (14.30) в (14.27) и учитывая выражение для коэффи¬ 
циента К ( р ) анализируемой системы, находим, что в рассматриваемом при¬ 
мере уравнение (14.27) приобретает-вид 

т у (Щх<*х) = = ‘7Г = ! ’ 6 в • (14.31) 


Уравнение (14.29) с учетом того, что 5 (со) = 5(0) и 


К(Р) = 


к (1 + рТі) 

р(1+рТ)(1+рТ 2 ) ■ 


принимает вид 

2 __і_ Г _ /с 2 1 1 + /о>7\ | 2 5 (0) гісо _ 

° х 2п 3 | /со (1 + /Т) (1 + і(йТ 2 ) + (т х , а х ) к (1 + /соГі) | 2 

—00 


Вычислив интеграл (14.32) по методике, изложенной в ряде работ по теории 
систем автоматического регулирования [40, 42], находим 




Т Т 2 ~Ь кТ | 


5 ( 0 ) К 

2 (Т -|- Т 2 ) (1 + к х кТ і) — к х кТТ 2 


(14.33) 


Графическое решение полученной системы уравнений (14.31), (14.33) [которая 
является конкретизацией системы уравнений (14.27), (14.29) для рассматри¬ 
ваемого примера] может проводиться следующим образом. 

Для заданного вида нелинейности ср ( х ) построим семейство кривых 
Шу = / 72 у (пг х ) для ряда фиксированных значений а х . При этом учтем, что 
для синусоидальной характеристики ср ( х ) величина пг у = к 0 т х и коэффи¬ 
циент /с 0 определяется формулой (14.13). Полученное семейство кривых по¬ 
казано на рис. 14.8. 

На том же рисунке проведем прямую, определяемую соотношением 
(14.31). По точкам пересечения этой прямой с семейством кривых т у = 
= Шу (т х . а х ) построим зависимость а х ~а х {т х ), обозначенную на 
рис. 14.9 цифрой 1 . Она связывает между собой значения т х и о х , при 
которых удовлетворяется уравнение (14.31). 

Для определения совместного решения уравнений (14.31) и (14.33) про¬ 
ведем следующее построение. Выберем на кривой 1 некоторую точку. Пусть 
это будет точка с коэффициентами т х = т х і = 10 граду а х — су х \ =11,8 град . 
Вычислим для этих значений т х и а х по формулам (14.14) и (14.15) вели¬ 
чины коэффициентов статистической линеаризации к п и /с 12 . При этом по- 
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лучим к п = 0,171, к 12 — 0,106. В [38] рекомендуется принимать величину 
коэффициента к г равной . Тогда в нашем примере к г = 0,138. 

Подставляя значение коэффициента к г = 0,138 в формулу (14.33) и учиты¬ 
вая заданные величины параметров, 5(0), Т, 7\, Г 2 , к системы, находим, 
что с х = а хп = 8 град . Так как найденное значение о хп не совпадает с при¬ 
нятой первоначально величиной с х і = 11,8 град , то пара значений т Х1 = 
10 град , су*/ =11,8 град , для которой выполняется уравнение (14.31), не 
удовлетворяет уравнению (14.33). Точку с координатами т х і—\0 град, 
вхп = % град нанесем на рис. 14.9 (точка а). 




Рис. 14.8 Рис. 14.9 

Выберем на кривой 1 другую пару значений т х і , а*/, например т х і — 
= б град, а хі = 8 град , и повторим для нее предыдущие вычисления. Вновь 
найденную пару значений т хі = б град, с хп = 5,7 град отметим на рис. 14.9 
(точка б). 

После ряда подобных попыток на рис. 14.9 возникает кривая 2, соединяю¬ 
щая точки а, б и другие, полученные аналогичным путем. В точке пересече¬ 
ния кривых 1 и 2 исходное значение Ъ хі совпадает с найденным значением 
а хп . Поэтому в этой точке удовлетворяется как уравнение (14.31), так и урав¬ 
нение (14.33). В нашем примере координаты точки пересечения, определяющие 
математическое ожидание и среднеквадратичное значение ошибки слежения, 
равны 

т х = 4,8 град, 
с х = 5 град. 

Для нелинейности ф(дс) типа характеристики дискриминатора 
(рис. 12.1, б, 14.2) при большой интенсивности помехи 5(<о) сов¬ 
местное решение уравнений (14.27) и (14.29) может отсутствовать. 
Физически это означает срыв режима сопровождения. Метод стати¬ 
стической линеаризации позволяет найти пороговое значение ин¬ 
тенсивности помехи, при котором решение указанной системы урав¬ 
нений становится невозможным. Полученная при этом оценка на¬ 
дежности режима сопровождения является ориентировочной, так 
как не учитывает вероятностный характер срыва слежения и зави¬ 
симость срыва от времени наблюдения. 
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§ 14.3. ПОГРЕШНОСТИ МЕТОДА СТАТИСТИЧЕСКОЙ 
ЛИНЕАРИЗАЦИИ 

Метод статистической линеаризации позволяет проанализиро¬ 
вать при наличии помех замкнутые нелинейные системы управления, 
описываемые дифференциальными уравнениями высокого порядка. 
Обладая этим несомненным достоинством, метод статистической ли¬ 
неаризации является в то же время приближенным. Рассмотрим 
вопрос о погрешностях метода статистической линеаризации на 
примере анализа системы управления, изображенной на рис. 14.7. 

Одной из причин приближенного характера рассматриваемого 
метода является предположение о нормальном законе распределе¬ 
ния воздействия х(і) на входе нелинейного элемента. В действитель¬ 
ности закон распределения ію(х) отличается от нормального. Причем 
отличие может быть вызвано как ненормальным законом распреде¬ 
ления возмущения и п (і), так и нелинейным характером самой си¬ 
стемы регулирования., Степень отклонения и>(х) от нормального 
закона зависит от структуры и параметров системы управления. 
Известно, что широкополосный случайный процесс, проходя через 
линейную систему с узкой полосой пропускания, нормализуется. 
Поэтому наличие в составе следящей системы узкополосных линей¬ 
ных звеньев, вообще говоря, приближает плотность вероятности 
ыі(х) к нормальной. Точность метода статистической линеаризации 
при этом повышается. Особенно эффективно нормализуется таким 
способом внешнее широкополосное возмущение и а (і). 

Ошибка слежения х{і) является медленно меняющейся функцией 
времени. Возникающий на выходе нелинейности процесс у(і) также 
богат низкочастотными составляющими и сравнительно слабо нор¬ 
мализуется фильтрующей частью системы управления. В результате 
даже при весьма инерционном операторе К.(р) закон распределения 
т(х) отличается от нормального и сохраняется обусловленная этим 
обстоятельством погрешность метода статистической линеаризации. 

Кроме того, при статистической линеаризации неточно воспро¬ 
изводятся спектральные характеристики процесса, подвергшегося 
нелинейному преобразованию. Функция корреляции случайного 
процесса на выходе линеаризованного элемента совпадает по форме 
с корреляционной функцией воздействия. То же самое можно ска¬ 
зать и о спектральной плотности рассматриваемых процессов, свя¬ 
занной с корреляционной функцией преобразованием Фурье. В то 
же время физически совершенно очевидно, что при прохождении 
через нелинейный элемент спектральная плотность и функция кор¬ 
реляции случайного процесса изменяются. Таким образом, при 
статистической линеаризации функция корреляции и спектральная 
плотность на выходе нелинейного элемента воспроизводятся с не¬ 
которой ошибкой. 

Первый критерий статистической эквивалентности нелинейного 
и линеаризованного элементов дает, как показывает анализ, завы- 
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шенное значение корреляционной функции #(т), а второй крите¬ 
рий — заниженное. При этом первый критерий обеспечивает луч¬ 
шее совпадение корреляционной функции на выходе линеаризован¬ 
ного и нелинейного элементов при малых значениях т. Второй кри¬ 
терий эквивалентности дает лучшее совпадение этих функций при 
больших величинах т. 

Поэтому, чтобы обеспечить хорошее воспроизведение функции 
корреляции на выходе линеаризованного элемента, во всем диапа¬ 
зоне значений т рекомендуется [38] в общем случае определять 
коэффициент как среднеарифметическое значений Кц и к 12 , т. е. 
принимать 




Кц + к іг 


Лучшее совпадение корреляционных функций на выходе нелинейно¬ 
го и линеаризованного элементов, при использовании второго 
критерия эквивалентности в области больших значений т соответ¬ 
ствует более точному воспроизведению низкочастотных состав¬ 
ляющих спектра преобразованного процесса. Поэтому при расчете 
следящих систем предпочтительнее, по-видимому, пользоваться 
вторым критерием статистической эквивалентности. К тому же 
выражения для коэффициентов к 12 оказываются проще, чем для Кц> 
что облегчает проведение вычислений. 

В настоящее время, в развитие метода статистической линеари¬ 
зации, разработана [39, 40] методика, позволяющая учесть истин¬ 
ные спектральные характеристики процесса на выходе нелинейного 
преобразователя и несколько повысить точность расчетов. Однако 
эта методика связана с вычислениями путем последовательных приб¬ 
лижений и является довольно громоздкой. 

Точность анализа системы управления методом статистической 
линеаризации можно оценить, если решить ту же задачу более стро¬ 
гим методом. Таким строгим методом для случая, когда помеху мож¬ 
но считать белым шумом, является метод аппроксимации помех 
марковскими процессами, рассматриваемый в гл. 15. 

Для того чтобы составить представление о погрешностях метода 
статистической линеаризации, сравним результаты анализа двумя 
методами следящей системы, показанной на рис. 14.7. При этом 
будем полагать, что ф(д:) — нелинейность типа ограничения 

(рис. 14.5), х вх = сопзі, К(р) = и п (і) — белый шум со спектраль¬ 
ной плотностью 5(0). Так как рассматриваемая система является 
астатической и возмущение лг вХ постоянно, то математическое ожи¬ 
дание т х ошибки слежения равно нулю. На рис. 14.10 представлена 
зависимость нормированного среднеквадратичного значения ошибки 
слежения от интенсивности помехи и п (1). Интенсивность помехи 

охарактеризована параметром о х0 /а } где сг* 0 — дисперсия ошибки 


325 



слежения, которая возникает в системе при отсутствии ограничения. 
Величина а* 0 равна а* 0 = 5 ^* иД . 

Кривая 3 на рис. 14.10 найдена строгим методом, описанным 
в гл. 15. Кривая 1 получена методом статистической линеаризации 
при Кі = Кц> а кривая 2 — тем же методом при лс А = к 12 . Как видно 
из рис. 14.10, в рассматриваемом примере второй критерий статисти¬ 
ческой линеаризации действительно обеспечивает большую точность 



Рис. 14.10 


вычислений, чем первый. Расхождение между кривыми 2 и 3 в пре¬ 
делах анализируемых значений о Хо /а не превышает 15%. При 
значениях с^ 0 /а>3 расхождение кривых 2 и 3 увеличивается, но, 
как показывает расчет, остается менее 25%. 

Приведенные цифры показывают, что точность метода статисти¬ 
ческой линеаризации в ряде случаев приемлема для инженерных 
расчетов. 


Контрольные вопросы 

1. Почему метод, рассматриваемый в данной главе, называется методом 
статистической линеаризации? 

2. Что представляют собой условия статистической эквивалентности не¬ 
линейного и линеаризованного элементов? 

3. Докажите справедливость перехода от соотношения (14.8) к (14.9). 

4. Почему коэффициенты линеаризации к 0 и к± вычисляются для воз¬ 
действия с нормальным законом распределения? 

5. Как проводится расчет стационарного режима замкнутых систем 
управления методом статистической линеаризации? 
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6. Поясните, пользуясь рис. 14.8, 14.9, методику графического решения 
системы уравнений (14.31), (14.33). 

7. Каковы основные источники погрешности метода статистической линеа¬ 
ризации? 

8. Как можно оценить точность анализа системы управления методом ста¬ 
тистической линеаризации? 

9. Можно ли исследовать срыв слежения в следящей системе методом 
статистической линеаризации? 

10. В чем заключается сложность анализа нестационарных режимов 
систем управления методом статистической линеаризации по сравнению со 
случаем стационарного режима? 

Литература [36, 38, 39, 40, 41, 42]. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ НА ОСНОВЕ 

ТЕОРИИ МАРКОВСКИХ ПРОЦЕССОВ 


§ 15.1. ОБЩИЕ СВЕДЕНИЯ О МАРКОВСКИХ СЛУЧАЙНЫХ 
ПРОЦЕССАХ 

При исследовании систем управления, находящихся под воздей¬ 
ствием случайных возмущений, обычно прибегают к той или иной 
идеализации свойств происходящих в этих системах случайных 
процессов, что во многих случаях позволяет избежать чрезмерных 
математических трудностей при анализе. Одной из таких идеализа¬ 
ций является замена реального случайного процесса эквивалент¬ 
ным нормальным. В настоящей главе обсуждается другая возмож¬ 
ная идеализация, состоящая в том, что случайный процесс в системе 
считается некоторым марковским процессом. Марковский процесс 
может иметь как нормальное, так и любое иное распределение. Его 
характерной чертой является простота статистических связей между 
значениями процесса в различные моменты времени. 

Теория марковских случайных процессов применима как к ли¬ 
нейным, так и к нелинейным системам управления. Однако линейные 
задачи обычно более просто решаются средствами корреляционной 
теории случайных процессов, и поэтому в теории марковских про¬ 
цессов такие задачи могут рассматриваться, главным образом, как 
простейшие иллюстрации. Эта теория приобретает основное практи¬ 
ческое значение применительно к нелинейным системам. Здесь она 
позволяет получить в принципе значительно более глубокое коли¬ 
чественное описание изучаемых явлений, чем метод статистической 
линеаризации. Вместе с тем значительные математические трудности, 
возникающие при решении соответствующих уравнений, пока огра¬ 
ничивают область применения теории марковских процессов в ос¬ 
новном системами, порядок которых не выше второго. 

Марковский случайный процесс является, вообще говоря, «-мер¬ 
ным. Последующее изложение ведется вначале применительно 
к простейшему случаю, когда п — 1, а затем обсуждаются случаи 
большего числа измерений. 

Введем понятие одномерного марковского процесса. Для этого 
рассмотрим случайный процесс х((), одна из реализаций которого 
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изображена на рис. 15.1, и зафиксируем на оси абсцисс моменты 

времени і іг і 2 . і т , которым соответствуют случайные значения 

процесса х х = х(і^, х 2 — х(і 2 ), ..., х т = х(і т ). Если известно зна¬ 
чение х т _ х процесса в момент / т _і, то статистические свойства про¬ 
цесса в момент і т могут быть охарактеризованы условной плотно¬ 
стью вероятности и>(х т \ х т _і ). 

Теперь допустим, что помимо значения х т _і известны также ор¬ 
динаты х ь х 2 , ..., х т _ 2 процесса, соответствующие моментам време¬ 
ни, предшествующим і т _ і. В общем случае эта дополнительная ин¬ 
формация позволяет уточнить статистические свойства случайной 



величины х т , описав их многомерной условной плотностью вероят¬ 
ности иі{х т \хі, х 2 ,.... х т _і). Однако встречаются случайные процессы 
частного вида, для которых упомянутая дополнительная информа¬ 
ция не оказывает влияния на условную плотность вероятности ве¬ 
личины х т , т. е. 

и>(х т \ х ѵ х 2 , ...,х т -і) = и>(х т \х т -і)- (15.1) 

Случайные процессы, удовлетворяющие условию (15.1), называют¬ 
ся одномерными марковскими процессами или одномерными про¬ 
цессами без последействия. 

Условная плотность вероятности (15.1) называется плотностью 
вероятности перехода одномерного марковского процесса. Она яв¬ 
ляется функцией значений х т и х т _і процесса и положения момен¬ 
тов і т и і т _\ на оси времени. 

Из общей теории случайных процессов известно, что для полного 
описания процесса следует задать многомерные плотности вероятно¬ 
сти и>(Х 1 ,х 2 , ■■■, х т ) для любого сколь угодно большого т и произ¬ 
вольного расположения соответствующих т моментов времени 
внутри интервала наблюдения Т. Одномерный марковский процесс 
может быть полностью охарактеризован значительно более простым 
способом. Для этого достаточно указать одномерную плотность 
вероятности ѵѵ(хі) при произвольном іі внутри Т и плотность ве¬ 
роятности перехода ы>(х 2 \хі) при любых и і 2 (4>4). лежащих 
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внутри Т. Тогда т-мерная плотность вероятности процесса может 
быть найдена следующим образом: 

ы>(х 1г х 2 , ...,х т ) = т(х 1 , х 2 , ...,х т —\)иі(х т \х т -і) = 

= и>(Х 1г Х 2 . Х т - г )ю(х т -1 \ Х т - 2 ) ® (х т \ Х т —і) = 

= ... = и>(х 1 )ію(х 2 \х 1 ) ...ѵѵ(х т \х т —і). (15.2) 

Любая из входящих в (15.2) условных плотностей вероятности 
ію (Хі | Х|_і) (і—2, 3,..., т) известна, если задана указанным выше об¬ 
разом плотность вероятности перехода гю(х 2 |*і). Следовательно, 
плотности вероятности да(*і) и ы>(х 2 1 х 4 ) позволяют составить выра¬ 
жение для многомерной плотности вероятности гю(х и х 2 . х т ) 

при любом т и произвольном расположении соответствующих мо¬ 
ментов времени внутри интервала наблюдения Т, т. е. дают полное 
статистическое описание одномерного марковского процесса. 

Перейдем к двумерному марковскому процессу. Такой процесс 
возникает на выходе линейной или нелинейной системы второго по¬ 
рядка, находящейся под воздействием белого шума. Увеличение 
числа измерений процесса от единицы до двух вызвано тем, что в от¬ 
личие от системы первого порядка, имеющей одну независимую ко¬ 
ординату, система второго порядка обладает двумя независимыми 
координатами, в качестве которых естественно принять реакцию х на 

выходе и ее производную х. Вместо условия (15.1), которому удов¬ 
летворяет одномерный марковский процесс, для двумерного процес¬ 
са имеем 

^ Хщ | Х-^у Х^у Х 2 у Х 2 у ... у Хщ — і у Хщ — і) 

— ОУ (Хту Хт ) ( Хт — 1 > Хт — і)* ( 15.3) 

В случае двумерного процесса справедливо соотношение, полу¬ 
чающееся из (15.2) заменой единственной независимой координаты 

х ь (і — 1,2. т) парой независимых координат х ь и х г . 

Соображения, высказанные ранее применительно к двумерному 
случаю, очевидным образом обобщаются для произвольного зна¬ 
чения «. Поэтому можно утверждать, что «-мерный марковский 
процесс можно получить, пропуская белый шум через линейную 
или нелинейную систему п-го порядка. 

Если число п измерений марковского процесса достаточно ве¬ 
лико, то такой процесс хорошо аппроксимирует любую реальную 
случайную функцию времени. Однако при большом п математиче¬ 
ское описание изучаемых явлений резко усложняется, из-за чего 
применение теории марковских процессов становится мало эффек¬ 
тивным. В настоящее время приемлемые для инженерной практики 
результаты получены лишь в случаях, когда реакция исследуемой 
системы близка к марковскому процессу, число измерений которого 
не превышает «=2, что, как указано ранее, соответствует системе 
второго порядка, находящейся под воздействием белого шума. На- 
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помним, что реальное входное воздействие может рассматриваться 
как белый шум, если время корреляции воздействия во много раз 
меньше времени установления системы или, иными словами, если 
ширина спектра воздействия гораздо шире, чем полоса пропуска¬ 
ния системы. 

§ 15.2. ОДНОМЕРНОЕ УРАВНЕНИЕ ФОККЕРА—ПЛАНКА 

Одномерные марковские процессы, получающиеся в результате 
прохождения белого шума через линейную или нелинейную систему 
первого порядка, обладают важным свойством, которое называют 
непрерывностью. По определению, одномерный марковский про¬ 
цесс непрерывен, если соблюдаются следующие условия. 

1) Пусть х н х* — значения процесса в моменты времени со¬ 
ответственно і и I*, причем і* — і = т. Тогда существует конечный 
предел 

Игл ^ = Нт— ( (х* — х) хю (х* \ х)йх* = А(х, /), (15.4) 

т-0 т т-0 х ^ 

— 00 


выражающий скорость детерминированного изменения координа¬ 
ты х. 

2) Существует конечный предел 
_ 00 

Нт ■ = Ііт — (х* — х)* хю (х* | х) йх* = 25 (х, I), (15.5) 

т -> О Т Т-О Т «1 


пропорциональный интенсивности флуктуационного воздействия, 
оказываемого на систему. 

3) Выполняется требование 
_ 00 

Ііт ^ ~ ^ — Нт~ 1 ( х *— х) 3 т (х* I х) йх* = 0. (15.6) 

•'-О Т „О Х -00 


Соотношение (15.6) означает, что вероятность больших отклонений 

(л:* — я) достаточно мала, вследствие чего величина (х* — х) 3 
оказывается по отношению к интервалу т бесконечно малой более 
высокого порядка (вообще говоря, можно показать, что второе усло¬ 
вие вытекает из третьего). 

Плотность вероятности ш(х, і) непрерывного одномерного мар¬ 
ковского процесса удовлетворяет следующему параболическому 
дифференциальному уравнению в частных производных 

= + (15.7) 

где коэффициенты А = А(х, і) и В = В(х, і) определяются выра¬ 
жениями (15.4) и (15.5). 
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В физической и технической литературе уравнение (15.7) на¬ 
зывают обычно одномерным уравнением Фоккера — Планка или 
одномерным диффузионным уравнением. Строгое математическое 
обоснование этого уравнения было получено впервые А. Н. Колмо¬ 
горовым. Вывод уравнения (15.7) можно найти, например, в [43]. 

Уравнение (15.7) можно записать также в следующей форме: 

|? + ^ = 0, (15.8) 

где 

П = Ат — (Вт) . (15.9) 

Рассмотрим наглядную трактовку выражений (15.8) и (15.9), 
положив для простоты В = сопзі, что позволяет записать (15.9) 
так: 

П = Ат — В^. (15.10) 

Пусть т является плотностью некоторого вещества, изменяющей¬ 
ся вдоль оси х и во времени, а А — средняя скорость движения 
этого вещества. Тогда произведение Ат является конвекционным 
потоком вещества вдоль оси х . Тепловое движение приводит к диф¬ 
фузии вещества. Поток диффузии пропорционален градиенту кон¬ 
центрации вещества, т. е. равен — г Д е В — коэффициент диф¬ 
фузии. Знак минус означает, что диффузия идет в направлении от 
большей концентрации к меньшей. Итак, величина П есть резуль¬ 
тирующий поток вещества, вызванный совместным действием кон¬ 
векции и диффузии. 

Если через левую границу элементарного интервала йх входит 
поток П, а через правую выходит поток П+йП, то — сІП является 
приростом количества вещества на участке йх в единицу времени, 
а производная — дП/дх — приростом плотности т вещества в точ¬ 
ке х в единицу времени. Таким образом, 

дП _ дш 

дх ді 1 

что совпадает с уравнением (15.8). 

Вместо плотности вещества в уравнение Фоккера — Планка 
входит плотность вероятности, т. е. «веществом» является в нашем 
случае вероятность. Следовательно, величина П выражает поток ве¬ 
роятности, состоящий из конвекционной и диффузионной состав¬ 
ляющих. Первая из них соответствует детерминированному, а вто¬ 
рая — флуктуационному процессу в системе. Из приведенных 
рассуждений вытекает, что уравнение Фоккера — Планка выра¬ 
жает дифференциальный закон сохранения вероятности. 
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Вычисление коэффициентов уравнения Фоккера — Планка на 
основе их определений (15.4) и (15.5) оказывается часто излишне 
трудоемким. Поэтому обычно составляют уравнение Фоккера — 
Планка, исходя из стохастического дифференциального уравнения 
системы (напомним, что дифференциальное уравнение называется 
стохастическим, если в него входят случайные функции). ' 

Можно показать, что стохастическому дифференциальному урав¬ 
нению первого порядка 

= а(х,()+ Ь(х, (15.11) 

где \(і) — единичный белый шум, т. е. шум, корреляционная функ¬ 
ция которого выражается дельта-функцией, обладающей единичной 
площадью, соответствует уравнение Фоккера — Планка (15.7), 
в котором [43] 

А (х, і) = а (х, і) + Ь (х, I) дЬ ^ ^ (15.12) 

И 

В(х,і) = ^ г Ь 2 (х,і). (15.13) 

Отметим, что единичный белый шум \ (!) обладает энергетичес¬ 
ким спектром с постоянной двусторонней спектральной плотностью, 
равной единице. Поэтому белый шум г|(/) со спектральной плот¬ 
ностью 5(0) выражается через шум |(<) следующим образом: 

т| (0 =/«Ш (0- (15.14) 

Уравнение Фоккера — Планка (15.7) следует дополнить на¬ 
чальным условием, т. е. указанием закона распределения координа¬ 
ты системы в начальный момент времени і = і й . При этом может 
быть задано точное начальное значение координаты х 0 , т. е. 

{т{х,і)] 1=и = Ь{х—х 0 ), (15.15) 

где б (г) — дельта-функция. 

Тогда плотность вероятности, входящая в уравнение Фоккера — 
Планка, является плотностью вероятности перехода да {х,і\х 0 , 4)* 
Возможна также более общая форма начального условия 

[ш(х, і)]і=іь = щ(х), (15.16) 

когда в начальный момент времени задается плотность вероятности 
и) 0 (х) координаты. 

Если флуктуации рассматриваются на неограниченной оси х, то 
уравнение Фоккера — Планка в сочетании с тем или иным началь¬ 
ным условием полностью определяет поставленную задачу. При 
флуктуациях, изучаемых на конечном отрезке упомянутой оси, 
наряду с уравнением и начальным условием задают также те или 
иные краевые условия на границах этого отрезка. 
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§ 15.3. О РЕШЕНИИ ОДНОМЕРНЫХ УРАВНЕНИЙ ФОККЕРА— 
ПЛАНКА ДЛЯ НЕОГРАНИЧЕННОЙ ОСИ КООРДИНАТ 


В общем случае нахождение решения уравнения Фоккера — 
Планка представляет собой сложную математическую задачу даже 
в одномерном случае. Поэтому в настоящем параграфе приводится 
несколько сравнительно простых примеров, цель которых состоит, 
с одной стороны, в рассмотрении возможных типов этих решений, 



Рис. 15.2 


Кг 


у/Ш № 


а с другой — в том, чтобы показать некоторые приложения уравне¬ 
ния Фоккера — Планка к анализу систем радиоуправления. 

В качестве первого примера рассмотрим нелинейную систему 
первого порядка (рис. 15.2). Ее прямой тракт состоит из широкопо¬ 
лосного дискриминатора, который может считаться безынерцион¬ 



ным и обладает нелинейной характеристикой (рис. 15.3). Тракт об¬ 
ратной связи представляет собой идеальный интегратор. Входной 
сигнал г = г 0 системы неизменен во времени, а шум первоначально 
отсутствует. Система находится в режиме слежения, и поскольку 
она обладает астатизмом первого порядка, то ошибка слежения 
х 0 = 0, т. е. на выходе интегратора имеем у 0 = г 0 . 

В момент / = і 0 на входе системы появляется широкополосная 
шумовая помеха. Действие этой помехи учтено на рис. 15.2 тем, что 
в момент і й к выходу дискриминатора подключается ключом к 2 

генератор белого шума)/$(0Щ/) [$(0) — спектральная плотность 
помехи, приведенная к выходу дискриминатора]. Интенсивность 
помехи предполагается настолько большой, что коэффициент пере¬ 
дачи дискриминатора для сигнала ошибки'становится равным нулю, 
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что эквивалентно размыканию ключа Кі (уменьшение коэффициента 
передачи нелинейного элемента для полезного сигнала под действием 
помехи уже обсуждалось в гл. 14). 

Выходной белый шум, проходя через интегратор, вызывает флук¬ 
туации его выходной координаты у около ее математического ожи¬ 
дания у 0 . В некоторый момент і = і 0 + т генератор шума выклю¬ 
чается, т. е. переключатель к 2 (рис. 15.2) возвращается в правое поло¬ 
жение. Если в этот момент ошибка слежения х = г 0 — У — Уо — у 
находится в пределах участка 2 Ь характеристики дискриминатора 
(рис. 15.3), то его выходной сигнал, подвергаясь интегрированию, 
восстанавливает режим слежения. В противном случае происходит 
срыв слежения за входным сигналом. Наша задача состоит в том, 
чтобы рассчитать вероятность сохранения режима слежения после 
выключения генератора шума. 

Стохастическое дифференциальное уравнение для координаты 
у, справедливое во время действия шумовой пачки, имеет вид 

У (0 = -у Ѵ^(0) І (0 + Уо, 
откуда для ошибки слежения х(і) получаем 

57 = — к и /«(0) І (0- (15.17) 

Сопоставляя (15.17) с (15.11), замечаем, что в данном случае 

а(х,і) = О и Ь(х, I) = — к и У$ (0) = сопзі. Поэтому в соответст¬ 
вии с (15.7), (15.12) и (15.13) получаем для плотности вероятно¬ 
сти ѵо (л:) ошибки слежения уравнение Фоккера — Планка 

дхю Іо д 2 хю /1Г 

ді — ~ 2 ~ к и $(0)-^2- (15.18) 

с начальным условием при I — і 0 

щ(х) = Ь(х). (15.19) 

Для нахождения плотности вероятности хю(х) подвергнем обе 
части уравнения (15.18) и начального условия (15.19) преобразо¬ 
ванию Фурье по координате 


оо 

т(і%)= ^ ы)(х)ъ-Р' х йх. (15.20) 

—эо 

Тогда получим преобразованное уравнение 

$ = 0)Ш (15.21) 
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и преобразованное начальное условие 

ос 

щ (А) = | б (х) е- і ІХ йх=\. (15.22) 

— ОС 


Решая обыкновенное дифференциальное уравнение (15.21) с раз¬ 
деляющимися переменными и учитывая условие (15.22), находим 

т (А) = ехр [ — кі в (0) ( і — 7 0 )^ , (15.23) 

после чего обратное преобразование Фурье, примененное к (15.23), 
приводит к следующему результату: 

< 15 - 24 > 

где 

а 2 = кі 8 (Щі — /о). ( 15.25) 

Полученное решение (15.24) характерно тем, что дисперсия а 2 
возрастает пропорционально времени действия шумовой пачки, 
т. е. распределение координаты непрерывно расплывается и стацио¬ 
нарного распределения в данном случае не существует. Причина 
такого поведения системы состоит в том, что во время действия шума 
кольцо регулирования разомкнуто и в нем отсутствует восстанавли¬ 
вающая сила, стремящаяся возвратить координату к ее первоначаль¬ 
ному значению. -« 

Дисперсия оI в момент I = і 0 + т окончания шумовой пачки 
равна 

а? = /Си$(0)т. (15.26) 


Выражения (15.24) и (15.26) позволяют рассчитать искомую 
вероятность восстановления режима слежения после прекращения 
шумовой пачки 


восст 


+ Ь 


2а: 


Ѵ2па„ 


йх—2 Ф 


к я V в (0) х 


(15.27) 


где 



— интеграл вероятности, причем Ф (0) = 0 и Ф (оо) = 0,5. 

Как показывает формула (15.27), вероятность Р в0С ст тем больше, 
чем шире область 27. характеристики дискриминатора, и тем меньше, 
чем больше энергия 5(0) т шумовой пачки и больше коэффициент 
/с и интегратора. 

336 



Если в исследуемой системе имеется восстанавливающая сила 
и коэффициенты А и В уравнения Фоккера—Планка не зависят от 
времени, т. е. А — А{х) и В = В(х), то при {-*■ оо распределение 
ѵо(х, 1) координаты стремится к стационарному распределению 

ѴѴст(х). 

Для любой системы первого порядка, для которой коэффициенты 
уравнения Фоккера — Планка не зависят от времени и стационар¬ 
ное решение гю ст (х) существует, это решение можно найти, полагая 

в уравнении (15.7) ^ = 0, откуда формально следует 


— А (х) ш СІ (х) + ~^[В (х) ш ст (л)] = сопзі. 

Однако при х оо должны удовлетворяться условия гю ст -»0 и 
0. Первое условие необходимо для того, чтобы удовлетворя¬ 
лось приведенное далее условие нормирования (15.29), а второе ус¬ 
ловие вытекает из первого и из того факта, что плотность вероятно¬ 
сти всегда положительна. Следовательно, 

А (х) ш ст (*)— ■— [В (х) ш ст (*)] = 0, 

т. е. в соответствии с (15.9) поток вероятности в стационарных ус¬ 
ловиях обращается в нуль. Интегрируя полученное уравнение, 
находим 


йУ ст (*) = 


в|) ех Р 


л<Л)аі 1 
в (I) г 


(15.28) 


где С — константа, определяемая из условия нормирования 


ос 

| ы> ст (х) сіх = 1. (15.29) 

— ОО 


В качестве примера применения формулы (15.28) рассчитаем 
стационарное распределение ошибки слежения в системе (рис. 14.7), 
которая рассматривалась в гл. 14 в связи с методом статистической 
линеаризации. Характеристика нелинейного элемента системы по¬ 
казана на рис. 14.5, тракт обратной связи является идеальным ин¬ 
тегратором с коэффициентом передачи К(р)=к и Ір, а шум, приведен¬ 
ный к выходу системы, является белым, т. е. и п (і) — 5(0) \(і), 

где |(0 — единичный белый шум. Входное воздействие х вх (0 пред¬ 
полагается, как и в гл. 14, постоянным. 


12 Зак. 2078 
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Дифференциальное уравнение, описывающее рассматриваемую 
систему, имеет следующий вид: 

^7 = — к и Ф (*) — к н УЦб) I ((). (15.30) 


Это уравнение совпадает по форме с (15.11) и поэтому коэф¬ 
фициенты соответствующего уравнения Фоккера — Планка можно 
найти по формулам (15.12) и (15.13): 


А(х) = —к и ср(х); 



1 2 

~-К и 5 ( 0 ) = СОП 5 І. 


Подставляя эти значения коэффициентов в выражение (15.28) 
для стационарного закона распределения, получаем 


и) ст (х) = С г ехр 



(15.31) 


с 

где С і = ^ подлежит нахождению из условия (15.29). 

Отметим, что включение коэффициента В в константу С 4 в дан¬ 
ном случае возможно, так как этот коэффициент не зависит от ко¬ 
ординаты. 

Плотность вероятности (15.31) симметрична относительно на¬ 
чала координат, поэтому она вычисляется далее лишь для положи¬ 
тельных значений ошибки слежения. Если *<а, то ф(л;) = Н* 
(рис. 14.5), и в соответствии с (15.31) получаем 


Щ ст (*) = С 1 ^Р 


н 

ак и з ( 0 ) 



(15.32) 


Если бы система была линейной, то выражение (15.32) было бы 
справедливо при сколь угодно больших значениях х, и после опре¬ 
деления константы Сі из (15.32) получился бы нормальный закон 

распределения с дисперсией а* 0 ошибки слежения, равной 


°х, = 


о о 


т. е. в линеинои системе 


ст (х) = 


ак и 5 (0) 

2 Н * 

(15.33) 

х г 

1 е 2 ° 2 х 

Г — С 

У 

(15.34) 


Для нелинейной системы величина о1 0і вычисляемая по формуле 
(15.33), не является дисперсией ошибки слежения, но может рас- 
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сматриваться как некоторая формальная мера интенсивности ока¬ 
зываемого на эту систему флуктуанионного воздействия. Учитывая 
(15.34), можно записать плотность вероятности (15.32) так: 

х* 

щ ст ( х ) = С г е < . (15.35) 

Для нелинейной системы при х>а из (15.31) имеем 


ш 


2 СТ 


(х) = С х ехр I— 


г Я 


1 к и «(0) 


Ій1 + 

-О а -Г 


= С х ехр 


а 



(2х — а 



(15.36) 


где величина а \ 0 определяется по-прежнему по формуле (15.33). 
Условие нормирования (15.29) принимает в данном случае вид 


і 


®1СТ 


оо 

(х) йх + [ 

' а 


а » 2 ст ( х ) ах = 


1_ 

2 ' 


(15.37) 


Подставляя в (15.37) выражения для иѵ іст (х)к ш 2ст (л:), найденные 
ранее, и выполняя интегрирование, находим для константы С 4 
следующее окончательное выражение: 


Сг 


( 


2|/2я с Хо Ф 


& 


Хо 


+ 


а 


ехр 


1 

а 2 


2 

_2 

С Хо _ 



(15.38) 


Легко проверить, что при а -> оо и - = сопзі выражение (15.38) 

превращается в константу, входящую в закон распределения (15.34). 

Итак, искомый закон распределения ' вероятности в рассматри¬ 
ваемой нелинейной системе описывается соотношениями (15.35) и 
(15.36), в которых величина С 4 рассчитывается по формуле (15.38). 
Именно этот закон был использован в гл. 14 для точного расчета 
дисперсии ошибки слежения, результаты которого приведены на 
рис. 14.10. 

В заключение наглядно поясним причину, по которой в рас¬ 
смотренном выше примере существует стационарное распределение 
ошибки слежения. Для этого введем потенциал 1!(х) одномерного 
поля скоростей А{х) детерминированного изменения координаты 
х, определяемый обычным соотношением 



(15.39) 


12 * 
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Тогда стационарное распределение (15.28) можно записать в дан¬ 
ном случае так: 

Ц (х)) 


т ст (х) = С х ехр 


в 1 ’ 

/ 


(15.40) 


где 


Л. 

о 


В = сопзі; С г 


С 

в 


(15.41) 


Из (15.40) вытекает, что форма кривой стационарного распреде¬ 
ления полностью определяется зависимостью потенциала ІІ(х) от 
координаты х. В нашем примере А(х) = — к и ф(х), и поэтому 

(Нк н л: 2 . (| х | < а), 

(15.42) 

2 (21 л: [ — а) (|*| > а). 




2 а 
Нк я 


4/<ЗГМ 


Выражениям (15.42) соответствует потенциальный рельеф, 
изображенный на рис. 15.4. 

Сигнал ошибки в следящей системе можно рассматривать как 
координату некоторой частицы, находящейся в состоянии броунов¬ 
ского движения. Если флуктуаций нет, 
то частица скатывается на дно потен¬ 
циальной ямы, т. е. в начало координат 
на рис. 15.4 (ошибка слежения равна 
нулю). При наличии случайного воздей¬ 
ствия частица флуктуирует в яме, но 
бесконечно большая глубина ямы не поз¬ 
воляет закону распределения иі(х) бес¬ 
предельно расплываться, что приводит 
к существованию некоторого стационар¬ 
ного распределения и> СТ (х). Наоборот, 
в первом примере настоящего параг¬ 
рафа скорость детерминированного изменения координаты * 
удовлетворяет условию А(х) = 0, т. е. II (х) = V = сопзі, потен¬ 
циальный рельеф представляет собой горизонтальную прямую 
и закон распределения до(*) беспредельно расплывается. Высказан¬ 
ные соображения будут полезны при'анализе явления срыва в не¬ 
линейной следящей системе, которое рассматривается в гл. 21. 



-а 


Рис. 15.4 


§ 15.4. О КРАЕВЫХ ЗАДАЧАХ ДЛЯ ОДНОМЕРНОГО 
УРАВНЕНИЯ ФОККЕРА—ПЛАНКА 

Краевые задачи возникают в тех случаях, когда флуктуации 
координаты * происходят лишь в пределах некоторого конечного 
интервала ее значений. В этих случаях отысканию подлежит плот- 
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ность вероятности т (л:), удовлетворяющая соответствующим уравйО* 
нию Фоккера — Планка, начальному условию и краевым условиям 
на границах интервала. Не имея возможности обсуждать вопрос 
о краевых задачах во всем объеме, ограничимся лишь рассмотрением 
одной достаточно простой задачи. 

Обратимся к первому примеру предыдущего параграфа, внеся 
в него следующее изменение. Первоначальная постановка задачи 
заключалась в том, что событие, вероятность которого подлежала 
расчету, состояло в том, что по окончании шумовой пачки коорди¬ 
ната системы находилась внутри апертуры дискриминатора, т. е. 
поведение координаты во время действия пачки не имело значе¬ 
ния. В новой постановке это событие состоит в том, что коорди¬ 
ната системы находится внутри интервала 2 Ь не только по окон¬ 
чании пачки, но и в течение всего времени ее действия. Если ука¬ 
занное событие имеет место, то режим слежения непременно восста¬ 
навливается не только по окончании шумовой пачки длительностью 
т, но и любой более короткой пачки (в пределах интервала 2/, в 
системе действует восстанавливающая сила, стремящаяся вернуть 
ошибку слежения к ее первоначальному значению х = 0). Реали¬ 
зациями случайного процесса в системе, соответствующими рас¬ 
сматриваемому событию, являются такие, которые, начинаясь в 
точке х = 0 (начальное условие остается прежним), не достигают 
ни разу в течение времени т границ ± Ь. 

Рассматриваемая постановка задачи становится более наглядной, 
если рассматривать каждую реализацию как изменяющуюся во 
времени координату отдельной броуновской частицы, а плотность 
вероятности ш(х, і) — как плотность этих частиц. Нас интересуют 
лишь реализации, ни разу не достигнувшие границ, а все остальные 
выбывают из рассмотрения. В терминах броуновского движения 
тому соответствует наличие в точках ± Ь границ, поглощающих 
досткгнувшие их частицы. Тогда вероятность интересующего нас 
события определяется отношением числа частиц внутри интервала 
21, в момент і 0 + х к полному числу границ, находившихся в мо¬ 
мент / 0 в начале координат. Подобные краевые задачи называются 
задачами с поглощающими границами. Плотность частиц у поглоща¬ 
ющей границы равна нулю, чему соответствуют краевые условия 

ы)(±Ь) = 0. (15.43) 

Задачи с поглощающими границами не являются единственным 
возможным видом краевых задач для уравнения Фоккера —Планка. 
В некоторых случаях приходится рассматривать, например, отра¬ 
жающие границы, при которых краевые условия состоят в том, что 
потоки вероятности на границах равны нулю, а также иные виды 
краевых условий, определяемые характером исследуемой физи¬ 
ческой или технической задачи. 
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§ І5.$. МНОГбМЕРНЫЕ УРАВНЕНИЯ ФОККЁРА— ПЛАНКА 


Теория я-мерных марковских процессов является естественным обобще¬ 
нием одномерного случая. Поэтому соответствующее обобщение приводится 
далее без подробных пояснений. 

Введем прежде всего понятие непрерывного я-мерного марковского про¬ 
цесса. Условия непрерывности, аналогичные (15.4), (15.5) и (15.6) записы¬ 
ваются в я-мерном случае так: 


Игл —-— = Аі(х, і), 


Игл 

т-* О 



Нт (*» ! ~ *д (*1 ~ **) ( х * ~ х і) = о, 

т-*0 Т 


(15.44) 

(15.45) 

(15.46) 


где і, к , /= 1, 2. п, а вектор х— {х ІУ х 2 , ...» х п \ является краткой за¬ 

писью совокупности п независимых координат процесса. 

—^ 

Плотность вероятности т (х, і) непрерывного л-мерного марковского 
процесса удовлетворяет л-мерному уравнению Фоккера — Планка 


дхю 

ді 


п 


п 


п 


д 2 


2 ^ (і4,и ’ )+ 2 2 -<>*<>** 


(■ Вік О)). 


і= 1 


к= 1 /=1 


(15.47) 


Если ввести вектор П потока вероятности с составляющими по осям коор¬ 
динат 

П г = А ( ш— ^ Л- {В ік гѵ), (15.48) 

к= 1 

то уравнение (15.47) можно записать в следующем компактном виде: 

дхю -* 

+ біѵП = 0. (15.49) 

Эта дивергентная форма уравнения Фоккера — Планка допускает на¬ 
глядную трактовку как дифференциальный закон сохранения вероятности, 
аналогичный тому, который обсуждался в § 15.2 применительно к уравнению 
(15.8). 

Если я-мерный марковский процесс описывается системой стохастических 
дифференциальных уравнений первого порядка, являющейся многомерным 
аналогом уравнения (15.11), 

^ = °і (х. і) + 2 Ьік & *) 6 * <*)• 

к= 1 

і = 1,2, ...» л, (15.50) 
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где (0 — взаимно независимые единичные белые шумы, то коэффициенты 
уравнения (15.47) выражаются следующим образом: 


а, к /> _«, а о+4 і і ы а <). 

/=1 6=1 Хк 


п 


= Ьу(х, і)Ьу(х, і). 

/= 1 


(15.51) 

(15.52) 


В одномерном случае из (15.51) и (15.52) получаются соответственно фор¬ 
мулы (15.12) и (15.13). 

Если уравнение Фоккера — Планка рассматривается в неограниченном 

многомерном пространстве, то оно должно быть дополнено начальным усло- 
—^ —у 

вием т (. х , 0) = щ (х). Если же область пространства конечна, то должны 
быть заданы также соответствующие краевые условия на границах области. 

Общие соображения, относящиеся к условиям существования стацио¬ 
нарного решения, остаются в многомерном случае теми же, что и в одномер¬ 
ном, с той лишь разницей, что здесь следует рассматривать многомерный по¬ 
тенциальный рельеф системы. Однако многомерного аналога простой формулы 
(15.28) не существует и отыскание стационарного решения при п > 2 оказы¬ 
вается подчас весьма непростой задачей. 

Применение изложенных ранее соотношений проиллюстрируем следую¬ 
щим примером. Рассмотрим следящую систему (рис. 14.6) в которой 


К(р) = 


Р (1 + Тр) 


(15.53) 


— звено второго порядка. Относительно характеристики ср (х) нелинейного 
элемента предположим лишь, что ее форма такова, что существует стационар¬ 
ное решение уравнения Фоккера — Планка. Входное воздействие полагаем, 
как и ранее, постоянным. Задача состоит в отыскании стационарного распре¬ 
деления ошибки слежения. 

Дифференциальное уравнение исследуемой системы имеет вид 


х 


вх 


х + 


ИЛИ при Х вх — СОП 5 І 


«и [ф (*) + Уз (0) 6 (0) 
р (1 + Тр) 


(№ х йх 

Т + ~ЛГ + К и Ф ( х ) + к и Ѵ§ (0) & (і) = 0. 


(15.54) 


В соответствии с изложенной выше методикой составления уравнений 
Фоккера — Планка представим уравнение (15.54) в виде системы двух урав¬ 
нений первого порядка. Для этого введем вторую независимую координату 
системы — скорость изменения ошибки слежения 


йх 

ш = х - 


(15.55) 


Учитывая (15.55), придаем уравнению (15.54) следующий вид: 


йх 


[ х +к и ф (х)] — ^ уУ(0) г ((). 


(15.56) 
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Соотношения (15.55) и (15.56) образуют искомую совокупность уравнений 
первого порядка. Из этих соотношений в обозначениях, принятых в (15.50), 
получаем 


1 


йл 


х, а 2 = — - 7 г[* + к и ф(*)], Ь г1 = Ь 12 = Ь 


21 


о, 


к 


'22 


г У в (0). 


(15.57) 


Теперь формулы (15.47), (15.51) и (15.52) позволяют найти коэффициенты 
Аі , Віь и составить следующее двумерное уравнение Фоккера — Планка: 

Ки 5 (°) д 2 


дт 

ді 


дх 


(ію) + 


1 д 
Т д'х 


{Іі + К и ф (*)] И)} + 


до 


2 г 2 мг 


(15.58) 


где до = до (х, х; і ). 

В режиме стационарных флуктуаций производная дхюіді обращается 
в нуль. Поэтому для стационарной плотности вероятности из (15.58) получаем 


. дт к и от і о г ч 


дт 


1 


5 (0) $2 


т 


дх 


дх 


27" 2 дх 2 


0. (15.59) 


Непосредственной проверкой нетрудно убедиться, что стационарное 
уравнение Фоккера— Планка (15.60) 


дт дт _ д д 2 т 

“Ж + + Р ж (и») + ?- й г = о 


(15.60) 


имеет решение 

до (х, и) — С ехр 
В нашем случае 


X 


\ | к ( 6 ) Лі 

0 


(15.61) 


к 


и 


и = х, К (х) = ф (х ), 
1 


р 


«и 8 (0) 


Т ’ 


2 Г* 


Подставляя эти значения в решение (15.61), получаем 


до 


(х, х) = С ехр 


х 


2Т 


х 


кі в (0) 


+ 

2 Т 


*Ч (" Ф (?) 
^ о 




(15.62) 


Выражение (15.62) можно представить в виде произведения двух экспо¬ 
ненциальных сомножителей, из которых один зависит лишь от ошибки сле¬ 
жения х, а другой — от скорости х ее изменения. Отсюда вытекает, что коор¬ 
динаты х и х статистически независимы. Входящая в (15.62) константа опре¬ 
деляется из условия нормировки 

00 

^ до (х, х) дх дх = 1. (15.63) 

—эо 
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Если существенно лишь одномерное стационарное распределение ошибки 
слежения, то соответствующая плотность вероятности может быть найдена из 
(15.62) следующим очевидным способом: 


ХЮ ( X ) 




(15.64) 


Дальнейшая конкретизация выражений (15.62) и (15.64) легко дости¬ 
гается, если известен вид функции ср (я), описывающей свойства нелинейного 
элемента исследуемой следящей системы. 

В заключение сделаем следующее важное замечание. Во всех рассужде¬ 
ниях и выкладках настоящей главы предполагалось, что случайный процесс, 
воздействующий на систему, может быть заменен белым шумом. Это ограни¬ 
чение не является обязательным. Можно рассматривать также воздействия, 
являющиеся т-мерными марковскими процессами. Поскольку такие процессы 
могут трактоваться как результат воздействия белого шума на некоторую 
фиктивную систему т-го порядка, то задача о воздействии указанного про¬ 
цесса на систему л-го порядка может быть сведена к задаче о воздействии бе¬ 
лого шума на систему, порядок которой равен т + п. Естественно, что ма¬ 
тематические трудности, вызванные увеличением числа измерений, сильно 
возрастают, что существенно ограничивает возможности успешного выполне¬ 
ния конкретных расчетов. 


Контрольные вопросы 

1. Каков характер статистической связи в одномерном и многомерном 
марковских процессах? 

2. Чем определяется число измерений марковского процесса? 

3. Напишите одномерное уравнение Фоккера — Планка и поясните 
его смысл, как закона сохранения вероятности. 

4. Какова связь между существованием стационарного решения урав¬ 
нения Фоккера — Планка и характером потенциального рельефа системы? 

5. Какой смысл имеют коэффициенты уравнения Фоккера — Планка 
и какова процедура их вычисления, если задано стохастическое дифферен¬ 
циальное уравнение системы? 

6. Составьте уравнение Фоккера— Планка для цепочки, находя¬ 
щейся под воздействием белого шума Хвыходное напряжение снимается с ак¬ 
тивного сопротивления); найдите его стационарное решение и постройте по¬ 
тенциальный рельеф системы. 

7. Как -формулируется задача о достижении поглощающей границы? 

8. Приведите примеры систем, описываемых двумерными уравнениями 
Фоккера — Планка. 

9. В каких случаях и как можно применить уравнение Фоккера — 
Планка при небелом случайном воздействии? 

10. Сравните метод уравнений Фоккера — Планка и метод статистиче¬ 
ской линеаризации. 

Литература [43, 69, 71, 72, 79]. 
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ЭКВИВАЛЕНТЫ РАДИОЗВЕНА СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 


§ 16.1. РОЛЬ ЭКВИВАЛЕНТОВ РАДИОЗВЕНА В ИССЛЕДОВАНИИ 
СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Одной из наиболее важных частей системы радиоуправления 
является радиозвено. Состав аппаратуры, образующей рцчэ- 
звено, как видно из содержания гл. 6 и 7, существенно зависит от 
принципа управления (самонаведение или телеуправление), от 
выбранного кинематического метода наведения и способа его реали¬ 
зации. Так, например, при самонаведении с использованием стаби¬ 
лизированной антенны (рис. 6.5) радиозвено представляет собой 
радиолокатор, определяющий угловое положение цели в стабили¬ 
зированной системе координат. В других случаях, например при 
самонаведении со следящим гироприводом (рис. 6.9), радиозвеном 
является замкнутая следящая система, измеряющая величины угла 

Ф или угловой скорости ф. 

При телеуправлении, как отмечалось в гл. 7, радиозвено имеет 
сложную структуру и разбивается на несколько более простых 
звеньев. Причем здесь наряду с радиозвеньями, аналогичными опи¬ 
санным выше радиозвеньям системы самонаведения, применяются 
радиозвенья типа командной радиолинии и линии передачи измерен¬ 
ных параметров цели. Из приведенных примеров видно, что аппара¬ 
тура радиозвена разнообразна и может представлять собой как ра¬ 
зомкнутую цепь, так и замкнутую следящую систему. 

Радиозвено является достаточно сложным устройством. В нем 
осуществляется ряд линейных и нелинейных преобразований сиг¬ 
нала, таких, как фильтрация, кодирование, модуляция, декодиро¬ 
вание и др. Кроме того, приемное устройство радиозвена может 
содержать систему АРУ, систему слежения за частотой, фазой или 
временным положением принятого сигнала. Некоторые параметры 
радиозвена при наличии помех становятся случайными функциями 
времени. 

При расчете замкнутого контура управления, в состав которого 
входит радиозвено, желательно, отказавшись от воспроизведения 
всех деталей структуры реального радиозвена, заменить его неко¬ 
торым эквивалентом. Этот эквивалент должен обладать характери- 
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стиками, которые с тем или иным приближением воспроизводят 
внешние характеристики радиозвена. Под внешними характеристи¬ 
ками здесь понимаются зависимости, устанавливающие связь между 
входным воздействием и напряжением на выходе радиозвена. 

Замена реального радиозвена эквивалентом преследует двоя¬ 
кую цель. Во-первых, переход от реальной аппаратуры к ее экви¬ 
валенту позволяет провести полное математическое моделирование 
системы управления на цифровой или аналоговой вычислительной 
машине. Во-вторых, при составлении эквивалента учитываются 
лишь наиболее существенные особенности радиозвена. Поэтому 
переход к эквиваленту позволяет также упростить теоретический 
анализ системы управления независимо от способа его проведения. 

Простейшие эквиваленты радиозвена уже частично обсуждались 
в гл. 6, 7, 12, 14 при анализе принципов построения систем управ¬ 
ления и оценке возникающих в них флуктуационных ошибок. 
В настоящей главе построение эквивалентов радиозвена рассмат¬ 
ривается более подробно. Причем основное внимание уделяется за¬ 
мене радиозвена эквивалентом для проведения моделирования си¬ 
стемы управления в целом. Приведенные здесь результаты находят 
применение, в частности, в следующей главе. 

Внешние характеристики, связывающие входное воздействие и 
напряжение на выходе радиозвена при наличии помех, носят стати¬ 
стический характер. Наиболее полно они определяются многомер¬ 
ным совместным законом распределения процессов на входе и 
выходе радиозвена. Поэтому желательно найти такой эквивалент, 
который воспроизводил бы этот закон распределения. Однако ввиду 
сложности радиозвена часто не удается определить указанный 
закон распределения и, опираясь на него, построить эквивалент. 

Во многих практических случаях достаточно знать более про¬ 
стые внешние характеристики радиозвена и найти эквивалент на 
их основании. Так, в ряде случаев достаточно потребовать, чтобы 
совпадали математические ожидания и корреляционные функции 
напряжений на выходе радиозвена и его эквивалента. Переход от 
радиозвена к эквиваленту на основании этого критерия является 
точным (строгим), если система управления в целом линейна и ее 
анализ полностью может быть выполнен в рамках корреляционной 
теории. Критерий равенства математических ожиданий и корреля¬ 
ционных функций при переходе к эквиваленту радиозвена дает 
точные результаты также в том случае, когда выходное напряжение 
радиозвена проходит через узкополосный фильтр и приобретает 
нормальный закон распределения. В иных случаях замена радио¬ 
звена эквивалентом на основании этого критерия является прибли¬ 
женной и связана с трудностями определения многомерного закона 
распределения и стремлением упростить анализ системы управле¬ 
ния в целом. 

Характер физических явлений, происходящих в радиозвене, 
существенно зависит от структуры самого звена, величины динами- 
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ческих возмущений, наличия помех и их интенсивности.При изме¬ 
нении этих условий меняются поведение внешних характеристик и, 
как следствие структура и параметры эквивалента. Изменения экви¬ 
валента радиозвена в зависимости от условий его работы, а также 
некоторые свойства этих эквивалентов рассматриваются в после¬ 
дующих параграфах данной главы. 

§ 16.2. ЛИНЕЙНЫЕ ЭКВИВАЛЕНТЫ РАДИОЗВЕНА 
СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Анализ радиозвена показывает, что в его составе обычно можно 
выделить безынерционную преобразующую часть и инерционную 
фильтрующую часть. Так, при анализе командной радиолинии 



Рис. 16.1 

(рис. 16.1) можно приближенно считать [3], что устройство форми¬ 
рования команды УФК, шифратор Ш, передатчик Пер, приемник Пр 
и дешифратор Дш являются безынерционными по отношению к пе¬ 
редаваемой команде, а инерционность линии полностью определяет¬ 
ся выходным фильтром (Ф). Аналогично при рассмотрении радио¬ 
звена системы самонаведения с автоследящей антенной (рис. 6.11) 
можно считать угловой дискриминатор безынерционным по отно¬ 
шению к изменению угла ф. Инерционность этой системы опреде¬ 
ляется фильтром и интегратором в цепи автослежения. 

Изменение условий работы радиозвена (уровня динамических 
возмущений и помех) приводит в первую очередь к изменению ха¬ 
рактеристик преобразующей части радиозвена. Для того чтобы 
построить эквивалент радиозвена в целом, необходимо уметь заме¬ 
нять эквивалентом его преобразующую часть. Причем критерии 
перехода от реальной аппаратуры к эквиваленту остаются здесь 
теми же самыми, что и в случае замены эквивалентом всего радио¬ 
звена. 

Рассмотрим построение эквивалента безынерционной преобра¬ 
зующей части радиозвена на примере замены эквивалентом углового 
дискриминатора (пеленгатора). Без существенных принципиальных 
изменений приведенный далее материал может быть распространен 
также на преобразующую часть радиозвена типа командной радио¬ 
линии. 

| Если уровень динамических возмущений и флуктуационных 
помех, действующих на пеленгатор, невелик, то по отношению к уг¬ 
ловым отклонениям его можно считать линейным устройством. 
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Напряжение и вых (і) на выходе пеленгатора при этом определяется 
соотношением 

«вых(0 = [К + Х,(*)]*(0 + *і(0» (16.1) 

где к + х 2 (^) — коэффициент передачи пеленгатора, который скла¬ 
дывается из регулярной составляющей к и случайной составляющей 

к 2 (і), причем и 2 (/) = 0; х(() — входное динамическое возмущение; 
х 4 (4 — напряжение аддитивной помехи. 

Наличие случайной составляющей коэффициента передачи может 
быть вызвано, например, амплитудными флуктуациями сигнала. 
Процессы Кі(і), % 2 (/) от воздейст¬ 
вия х(і ) не зависят. Как видно из 
соотношения (16.1), связь между 
«вых(0 и х(і) является безынерци¬ 
онной, что полностью соответствует 
принятому положению о безынер¬ 
ционное™ пеленгатора по отноше¬ 
нию к угловым перемещениям цели. 

Так как напряжение на выходе 
эквивалента и э (і) должно возмож¬ 
но ближе совпадать с напряже¬ 
нием Ивых(0> то естественно потребовать, чтобы и э ({) описывалось 
выражением, аналогичным (16.1): 

и э (0 = [ к э + 12 (01 х (0 + Іі (0> (16.2) 

где к э + \г{і) — коэффициент передачи эквивалента по динами¬ 
ческому возмущению; (і) 1 \ 2 {і) — случайные процессы, не за¬ 
висящие от х{і), причем | 2 (0 = 0. 

Структурная схема эквивалента, определяемого формулой (16.2), 
показана на рис. 16.2. Как видно из рисунка, в состав эквивалента 
входят безынерционный элемент с коэффициентом передачи к э , 
два источника случайных процессов | 4 (0 и 1 2 (0> а также умножи¬ 
тель. Величина к э и характеристики случайных процессов | 4 (0 
и іг(0 должны быть выбраны такими, чтобы обеспечить максималь¬ 
ное приближение напряжений и э (1) и и иЪ]х (і). 

Как отмечалось в § 16.1, часто достаточным критерием прибли¬ 
жения напряжений и 3 (() и и вых (і) является совпадение их математи¬ 
ческих ожиданий и корреляционных функций. Так как в выражения 
(16.1) и (16.2) входит одно и то же воздействие х(і), то это условие 
выполняется, если 


$,(і) 



Рис. 16.2 


к э = к, = (16.3) 

а корреляционные и взаимные корреляционные функции процессов 
іі(^)> Іг(0 совпадают с аналогичными функциями процессов 
и х 2 (/). 
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Математически последнее требование записывается в виде сле¬ 
дующих равенств: 


іі (*і)іі (ы= (*і)и°і(* 2 ). 

(16.4) 

І2 &) Б* (*2) = И2(*і) **(*«)> 

(16.5) 

БІ (<і) І2 (4) = (*і) «2 (* 2 ) > 

(16.6) 

^1 (^г) ^2 (^і) — Иі (^2) К 2 (^і)> 

(16.7) 

2 = ^1 + ^1 (0 = ^1 (0 - іі (0> 


к](і) = х 1 (і) — х 1 (і). 



Выражения (16.3) — (16.7) определяют требования, которые не¬ 
обходимо выполнить при конструировании генераторов шумов 
^і(/), (/)> входящих в эквивалент. Отметим, что выполнение 

условия (16.5) означает совпадение корреляционных функций 
коэффициентов передачи пеленгатора и его эквивалента. Если ха¬ 
рактеристики выходного напряжения пеленгатора определяются 
теоретическим путем, то применение соотношений (16.3) — (16.7) 
не встречает каких-либо затруднений. 

В качестве примера теоретического определения характеристик шумов 
(О и Ёз (0 рассмотрим замену эквивалентом пеленгатора с коническим ска¬ 
нированием, на который действует флуктуирующий по амплитуде сигнал. 

Напряжение помехи на выходе такого пеленгатора описывается выраже¬ 
нием 

и п (0 = 4 (0 + 4 (Ох (О, 

в котором процессы %і (і) и % 2 (0 могут считаться независимыми белыми шу¬ 
мами со спектральными плотностями ^ (0) и (0) соответственно. Величины 
ёі (0) и (0) определяются спектральной характеристикой пульсации сиг¬ 
нала. Из соотношений (16.4) — (16.7) вытекает, что в рассматриваемом при¬ 
мере процессы (і) и ^ 2 (^) в генераторах, входящих в эквивалент, также сле¬ 
дует считать независимыми белыми шумами со спектральными плотностями 
8 і (0) и & (0). 

Параметры эквивалента (рис. 16.2) можно найти также по 
результатам экспериментального определения математического 
ожидания и корреляционной функции напряжения на выходе пе¬ 
ленгатора [3]. 

Для того чтобы построить эквивалент всего радиозвена, следует 
обратиться к его структурной схеме и заменить в ней пеленгатор 
эквивалентом, приведенным на рис. 16.2. В качестве примера на 
рис. 16.3 таким путем построен эквивалент рассмотренного в гл. 6 
радиозвена системы самонаведения со следящим гироприводом. 
Следует отметить, что параметры эквивалента к э , Еі(0> Іг(0 зависят 
от уровня принимаемого сигнала и интенсивности флуктуационной 
помехи. Уровни сигнала и помех в процессе полета ракеты изме¬ 
няются. Поэтому в общем случае величина к а зависит от времени, 
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а процессы ІЯ) и | 2 (/) являются нестационарными. Анализ системы 
управления, содержащей подобное радиозвено, являющееся си¬ 
стемой с переменными параметрами, может быть выполнен методами, 
изложенными в гл. 13. 

Так как интенсивность сигнала и помех в процессе полета ракеты 
изменяется сравнительно медленно, допустимо считать в пределах 
отдельных участков траектории коэффициент передачи к э постоян¬ 
ным и случайные процессы ^(7) и | 2 (4 стационарными. В ряде слу¬ 
чаев, кроме того, влияние комбинационной помехи | 2 (0 х(і) мало, 
и его можно не учитывать. При этом появляется возможность допол- 



Рис. 16.3 


нительно упростить эквивалент, изображенный на рис. 16.3, за¬ 
менив его эквивалентной разомкнутой цепью. Блок-схема разомкну¬ 
того эквивалента показана на рис. 16.4. Как следует из рис. 16.3 и 
рис. 16.4, в рассматриваемом примере 


К РЗ ( р ) — 


к 3 


к 3 к г 

1 + ЯГ +рТ) 


» 



1 


1 + 


К э /Ср 


р (1 + рТ) 



(16.8) 


Аналогичным путем при постоянстве параметров радиозвена и 
пренебрежении комбинационной составляющей помехи могут быть 
преобразованы и другие эквиваленты, представляющие собой за¬ 
мкнутую систему регулирования. 

Для создания процесса | э (0 со спектральной характеристикой, 
определяемой формулой (16.8), в состав эквивалента (рис. 16.4) 
необходимо включить формирующий фильтр. Это несколько услож¬ 
няет построение эквивалента. Если ширина спектра помехи (() 
превосходит полосу пропускания радиозвена, процесс (/) можно 
считать белым шумом. В этом случае более предпочтительным яв¬ 
ляется эквивалент (рис. 16.5), в котором помеха приведена ко входу 
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радиозвена. Из сопоставления рис. 16.4 и 16.5, а также выражений 
(16.8) вытекает, что 

^вх (0 = ^1 (І)/ ^э- 


Так как помеха (/) аппроксимируется белым шумом, то и процесс 
^вх (/) также является белым шумом. Его спектральная плотность 
ё’вх(О) связана со спектральной плотностью ^ (0) помехи соотноше¬ 
нием 

^вх (°) = ёі (0)/к>. 


Необходимость включения в состав эквивалента дополнительного 
формирующего фильтра в этом случае отпадает. 






Кр$(р) 


и эр* №) 

-► 


Рис. 16.4 Рис. 16.5 

Характеристики найденного эквивалента радиозвена [коэффи¬ 
циент передачи /Ср 3 (р) и спектральная плотность ё* вх (0)] определяют¬ 
ся параметрами й э , Ёі (/) эквивалента пеленгатора и параметрами 
цепи обратной связи. Заметим, что характеристики упрощенного 
эквивалента, показанного на рис. 16.5, можно найти путем экспе¬ 
риментального исследования радиозвена в целом, минуя стадию 
отдельного исследования пеленгатора. Для этого достаточно опре¬ 
делить экспериментально комплексный коэффициент передачи 
/Срз (/со) и найти дисперсию а 2 выходного напряжения радиозвена. 
Спектральная плотность ^ вх (0) на основании результатов экспери¬ 
мента рассчитывается по формуле 

I оо 

^вх (°) = ° 2 / I I *РЗ (/2я/) I 2 а/. 

/ о 


§ 16.3. НЕЛИНЕЙНЫЕ ЭКВИВАЛЕНТЫ РАДИОЗВЕНА 

При большом уровне динамических возмущений или помех не¬ 
обходимо учитывать нелинейность внешних характеристик преобра¬ 
зующей части радиозвена, связывающих входное воздействие и на¬ 
пряжение на ее выходе. В этих условиях линейный эквивалент, 
рассмотренный в предыдущем параграфе, уже не позволяет воспро¬ 
извести с достаточной степенью точности процессы в реальной аппа¬ 
ратуре. Возникает необходимость построения нелинейного экви¬ 
валента радиозвена. При отыскании такого эквивалента будем 
так же, как и в предыдущем параграфе, полагать, что преобразую¬ 
щей частью радиозвена является угловой дискриминатор (пеленга¬ 
тор). 
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Нелинейность пеленгатора может проявляться как в нелиней¬ 
ном преобразовании входного динамического воздействия х (і), 
так и в нелинейной зависимости помехи на выходе пеленгатора от 
величины х. В отличие от линейного пеленгатора, выходное напря¬ 
жение которого определяется формулой (16.1), напряжение на вы¬ 
ходе нелинейного пеленгатора описывается соотношением 

Иных (0 = Р(х) +к (і, х), (16.9) 

где Р (х) — математическое ожидание (среднее значение) напряже¬ 
ния на выходе пеленгатора, нелинейно зависящее от х; х (/, х )— 
помеха, также нелинейно зависящая от х. 

Учитывая медленное изменение интенсивности сигнала и помех, 
будем считать для отдельных участков траектории, что вид функции 
Р (я) не зависит от времени, а помеха х (/, х) является стационар¬ 
ной. 

Если изменение величины воздействия х приводит лишь к изме¬ 
нению интенсивности помехи х (/, х) и не влияет на ее спектраль¬ 
ный состав, можно представить помеху х ( і , х) в виде 

х(і, х) = ф(х)х 0 (0> (16.10) 

где х 0 (0 — нормированное по амплитуде напряжение помехи, 
не зависящее от*; <р (х) — нелинейная функция, учитывающая изме¬ 
нение уровня помехи в зависимости от величины *. 

При анализе контура управления часто имеет место именно эта 
ситуация, так как ширина спектра помехи превосходит, как пра¬ 
вило, полосу замкнутого контура управления. В этом случае 
можно считать, что при любой величине * процесс х (/, х) является 
белым шумом со спектральной плотностью, зависящей от х. Заме¬ 
тим в то же время, что соотношение (16.10) может выполняться и для 
помехи х (/, *), не являющейся белым шумом. 

В выражении (16.10) удобно принять, что х 0 (/) — помеха с еди¬ 
ничной спектральной плотностью ^ 0 (0) в области нижних частот. 
Тогда нормирующий множитель <р (*) связан с величиной спектраль¬ 
ной плотности ^,(0, х) помехи х (/, *) в области нижних частот, 
найденной при фиксированном значении * соотношением 

М°> х) = ф 2 (*). (16.11) 

Составляя эквивалент рассматриваемого пеленгатора, потребуем, 
так же как и в § 16.2, чтобы совпадали математические ожидания 
и корреляционные функции напряжений на выходе пеленгатора и 
его эквивалента. Для нелинейного пеленгатора, определяемого со¬ 
отношениями (16.9), (16.10), (16.11), это требование выполняется, 
если эквивалент описывается выражением 

МО = Р(х) + ф(*)М0> (16.12) 

где и э (і) — напряжение на выходе эквивалента; Р(х ), ф (х) — 
безынерционные нелинейные функции х; (0 — нормированный 
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случайный процесс с единичной спектральной плотностью в области 
нижних частот, функция корреляции которого совпадает с корре¬ 
ляционной функцией помехи х 0 (/). 

Блок-схема эквивалента, удовлетворяющего соотношению 
(16.12), показана на рис. 16.6. Функции Р (я) и <р (я), характеризую¬ 
щие эквивалент, определяются зависимостями условного матема¬ 
тического ожидания и вых у (х) и условной спектральной плотности 
§ у [(0, х) напряжения на выходе пеленгатора от величины х: 

Р (Лг) = Іі вых у (х)і 

Ф (х) = Ѵ 8у (О, X). 

У 

Эти зависимости, а также корреляционная функция помехи х 0 (О 
могут быть найдены в результате теоретического или эксперимен- 



КоМ 

Р.ис. 16.6 

тального исследования пеленгатора. В ходе этого исследования 

математическое ожидание и вых у (л:), спектральная плотность (0, х) 
и функция корреляции выходного напряжения пеленгатора опре¬ 
деляются в зависимости от х, где х является постоянной во времени 
величиной. 

В тех случаях, когда возникает необходимость учесть изменение 
ширины спектра помехи на выходе пеленгатора в зависимости от 
величины х у пеленгатор может быть заменен, например, нелиней¬ 
ным эквивалентом, предложенным в работе [3]. 

Для того чтобы построить эквивалент радиозвена с нелинейным 
пеленгатором, так же как и в линейном случае, необходимо в струк¬ 
турной схеме радиозвена заменить пеленгатор его эквивалентом. 
На рис. 16.7 в качестве примера показан эквивалент радиозвена 
системы самонаведения со следящим гироприводом, в котором не¬ 
линейный пеленгатор заменен эквивалентом вида (16.9). 

Оценим возможность дальнейшего упрощения эквивалента ра¬ 
диозвена, показанного на рис. 16.7, и других аналогичных ему 
эквивалентов, представляющих собой замкнутую нелинейную си¬ 
стему регулирования. Для упрощения такого эквивалента жела¬ 
тельно представить его в виде разомкнутой цепи. Чтобы осуществить 
указанный переход, можно попытаться линеаризовать нелинейный 
элемент по методу статистической линеаризации и преобразовать 
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получившуюся после этого линейную замкнутую систему регули¬ 
рования в разомкнутую систему. Однако подобные попытки в общем 
случае не дают желаемого результата. Коэффициенты статистиче¬ 
ской линеаризации зависят от возмущения, приложенного к не¬ 
линейному элементу. При этом параметры эквивалента оказы¬ 
ваются зависящими как от характеристик самого радиозвена, так 
и от характеристик внешнего контура и действующих на него внеш¬ 
них возмущений. В результате преобразованный эквивалент полу¬ 
чается весьма громоздким, а область его применения ограниченной. 

В противоположность этому эквивалент радиозвена в виде замк¬ 
нутой системы не зависит от характеристик внешнего контура 
управления, и все его параметры могут быть найдены в процессе 



Рис. 16.7 


испытаний радиозвена без внешнего контура. Это является суще¬ 
ственным достоинством данного эквивалента и позволяет приме¬ 
нять его для внешнего контура произвольного вида. Кроме того, 
эквивалент замкнутого типа (рис. 16.7) позволяет более полно учи¬ 
тывать при моделировании явления срыва слежения, вызванные 
нелинейностью зависимости Р (х). 

Анализ конкретной системы управления, в которой радиозвено 
заменено нелинейным эквивалентом, может быть выполнен одним 
из методов анализа нелинейных систем, находящихся под воздей¬ 
ствием случайных процессов. К числу этих методов относятся, на¬ 
пример, моделирование на вычислительной машине и метод стати¬ 
стической линеаризации. В последнем случае возникает необходи¬ 
мость линеаризовать как пеленгационную характеристику Р (х), 
так и зависимость шума !■ (/, х) от величины х . Что касается линеа¬ 
ризации характеристики Р (я), то здесь справедливы все сообра¬ 
жения линеаризации безынерционной нелинейной зависимости, 
изложенные в гл. 14. В частности, как отмечено в гл. 14, при 
статистической линеаризации зависимости Р (я) наиболее эффек¬ 
тивно удается проанализировать установившийся режим систе¬ 
мы управления. 
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Вопрос о линеаризации зависимости 5 (і, х) требует несколько более 
подробного обсуждения. Помеху 5 (і, х ) можно приближенно заменить в неко¬ 
тором смысле эквивалентной ей помехой, линейно зависящей от величины х. 
После такой замены система управления превращается в линейную систему 
с переменными параметрами. Для того чтобы добиться более радикального 
упрощения задачи, будем полагать в соответствии с формулой (16.12), что 
помеха $ (і, х) описывается выражением 5 (^» х) = <р (х) ( і ) и попытаемся 
заменить помеху % (і, х) эквивалентным процессом, не зависящим от значе¬ 
ния х. Заменим приближенно помеху % (і, х) процессом ( і ) = а % 0 ( і ) и так 
определим коэффициент а, чтобы замена по возможности была равноценной. 

Если ширина спектра помехи 5 (*» х) превосходит полосу пропускания 
контура управления, то основным параметром, определяющим ее влияние на 
процесс управления, является величина спектральной плотности § (0, х) 
в области нижних частот. При вычислении спектральной плотности д (0, х) 
такой помехи можно считать величину х постоянной во времени. В результате, 
учитывая представление помехи 5 х) в виде (16.12) и равенство единице 
спектральной плотности процесса ^(і) в области нижних частот, получим 

8 (0, х) = ф 2 (х). 

Для рассматриваемой помехи в качестве критерия ее эквивалентности про¬ 
цессу (і) = Я'о (0 можно выдвинуть требование, чтобы спектральная плот¬ 
ность ^ р (0) процесса (I) совпадала с усредненной по всем возможным 
значениям х величиной спектральной плотности ^ (0, х) помехи 6 (і, х). Так, 
как спектральная плотность процесса (/) в области нижних частот равна а 2 
то сформулированное условие записывается в виде 


а 2 


со 

^ § (0, х) т (х) Ах, 

—оо 


(16.13) 


где т (х) — плотность вероятности значений х. 

Если принять, как это обычно делается при использовании метода стати¬ 
стической линеаризации, что закон распределения т (х) нормальный, то 
коэффициент а зависит от функции ^ (0, х) и двух параметров воздействия: 
математического ожидания т х и дисперсии Ъ х 2 , 

а = а [§• (0, х), т х , о|]. 

При этом можно построить для типовых зависимостей § (0, х) таблицы и гра¬ 
фики коэффициентов а. 

Проведенная замена широкополосной помехи 6 ( і , х) эквивалентной по¬ 
мехой, не зависящей от значений х, существенно упрощает дальнейший ана¬ 
лиз системы управления. В частности, если система не содержит иных нели¬ 
нейных элементов, кроме зависимости ^ ( і , х) = ф (х) | 0 (0» то дисперсия 
ошибки слежения вычисляется по формуле 

о1 = а?АР Э ' (16.14) 

где Д Р э — эквивалентная полоса пропускания системы. 

Чтобы проследить возможность замены помехи | (і, х) эквивалентным 
возмущением, не зависящим от х, рассмотрим частный случай. Пусть по¬ 
меха $ (і, х) зависит от воздействия х линейно 

*(*, *) = М0 + *М0. (16.15) 

где 5і (0і ?2 (0 — широкополосные, статистически независимые процессы. 
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Для этого случая, аналогичного рассмотренному в § 12.3, дисперсия 
ошибки слежения в обозначениях данной главы имеет вид 


2 _ 8і (0) + (0) АР э 

° х 1 — §2 (0) АР Э 


(16.16) 


где (0) и (0) — спектральная плотность процессов 2і (і) и (0 в области 
нулевых частот. 

Решим ту же задачу, заменив помеху (16.15) эквивалентным возмуще¬ 
нием 5р(0- Спектральная плотность помехи (16.15) в области нулевых частот 
при фиксированном х равна 

8(0, х) = 8і (0) + * 2 Ы0). 

Подставив это выражение в формулу (16.13) и выполнив интегрирование, най¬ 
дем интенсивность эквивалентной помехи 

а 2 = 8і (0) + ёг (0) \т\ + а 2 х ]. (16.17) 

Решая совместно (16.14) и (16.17), получаем вновь выражение (16.16). 

Таким образом, замена реальной помехи % (/, х) эквивалентным возму¬ 
щением, не зависящим от х, в ряде случаев является вполне оправданной, 


§ 16.4. ЭКВИВАЛЕНТЫ РАДИОЗВЕНА ПРИ ДЕЙСТВИИ 
ОРГАНИЗОВАННЫХ ПОМЕХ 

При исследовании системы управления важно оценить ее работо¬ 
способность в условиях, когда противником создаются умышленные 
помехи. При этом необходимо учесть действие помех на радиозве¬ 
но и построить для него соответствующий эквивалент. Критерии 
построения эквивалентов пеленгатора, применявшиеся в предыду¬ 
щих параграфах, основаны на совпадении только математических 
ожиданий и корреляционных функций напряжений на выходе пе¬ 
ленгатора и его эквивалента. Применение этих критериев позволяет 
найти достаточно точный эквивалент пеленгатора в том случае, 
когда напряжение аддитивной помехи на выходе пеленгатора и 
случайная составляющая его коэффициента передачи имеют нор¬ 
мальный закон распределения. Эти критерии справедливы также, 
если указанные процессы являются широкополосными и эффек¬ 
тивно нормализуются фильтрами системы управления. 

Для организованных помех флуктуационного характера с ши¬ 
роким спектром перечисленные условия выполняются. Поэтому по¬ 
строение эквивалентов пеленгатора с учетом действия таких помех 
может проводиться на основании тех же критериев, что и в § 16.2, 
16.3. Однако при действии ряда организованных помех выходное 
напряжение пеленгатора и ъых (і) и случайная составляющая х 2 (/) 
его коэффициента передачи имеют закон распределения, отличаю¬ 
щийся от нормального. К тому же процессы и вых (і) и х 2 (/) в ряде 
случаев являются узкополосными и слабо нормализуются в системе 
управления. При этом критерий совпадения математических 
ожиданий и корреляционных функций напряжения на выходе 
пеленгатора и его эквивалента, а также входящее в него условие 
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совпадения корреляционных функций коэффициентов передачи 
пеленгатора и эквивалента становятся недостаточными для опре¬ 
деления структуры и параметров эквивалента. В этих условиях 
при построении эквивалента необходимо выбирать его структуру 
таким образом, чтобы совпадали не только корреляционные 
функции, но и одномерные законы распределения процессов в пе¬ 
ленгаторе и его эквиваленте. 

Рассмотрим в качестве примера построение эквивалента пеленга¬ 
тора, на который действует ответная импульсная помеха. Эта поме¬ 
ха создается путем переизлучения станцией помех зондирующего 
импульсного сигнала с некоторой временной задержкой. Если ве¬ 
личина временной задержки изменяется во времени, то такую по¬ 
меху называют уводящей по дальности [96]. При определенных 



Рис. 16.8 


параметрах помехи изменение временной задержки по периодиче¬ 
скому закону может вызвать нарушение нормального режима сле¬ 
жения за временным положением сигнала, принятого локатором. 
При действии такой помехи система автосопровождения периоди¬ 
чески переходит в режим поиска, во время которого импульсы, не¬ 
сущие информацию о положении цели, в угловой дискриминатор не 
поступают. 

При пропадании импульсов на входе безынерционного углового 
дискриминатора напряжение на его выходе и коэффициент передачи 
становятся равными нулю. В результате под действием помехи ко¬ 
эффициент передачи углового дискриминатора (пеленгатора) из¬ 
меняется во времени скачком от некоторого значения до нуля. Рас¬ 
пределение значений коэффициента передачи пеленгатора при этом 
существенно отличается от нормального. Для правильного построе¬ 
ния эквивалента в рассматриваемом случае необходимо потребовать 
не только совпадения корреляционных функций пеленгатора и его 
эквивалента, но и учесть характер изменения коэффициента пере¬ 
дачи пеленгатора. Так как коэффициент передачи пеленгатора из¬ 
меняется во времени скачком, то учесть это явление при построении 
эквивалента можно, включив на выходе пеленгатора прерыватель. 
На рис. 16.8 в качестве примера показан эквивалент радиозвена 
системы самонаведения со следящим гироприводом в условиях дей¬ 
ствия помехи, уводящей по дальности. Мешающее действие орга¬ 
низованных помех, как правило, существенно превосходит действие 
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внутреннего шума. Поэтому влияние внутреннего шума при со¬ 
ставлении эквивалента, изображенного на рис. 16.8, не учитывалось. 

Сопоставление эквивалентов радиозвена, приведенных на 
рис. 6.11 и 16.8, показывает, что действие рассматриваемой помехи 
отображается наличием в схеме эквивалента ключа /С. Частота ком¬ 
мутации этого ключа и временные интервалы і 3 , / р , в течение кото¬ 
рых он находится в замкнутом и разомкнутом состоянии, зависят 
от параметров помехи и помехоустойчивости системы слежения 
за временным положением принятого сигнала. Чем выше помехо¬ 
устойчивость этой системы, тем большее время ключ К находится 
в замкнутом состоянии. Фаза процесса коммутации ключа К опре¬ 
деляется законом изменения временной задержки импульсов поме¬ 
хи. Она является случайной и может считаться равномерно рас¬ 
пределенной в интервале от нуля до 2я. 

Совпадение корреляционных функций коэффициентов передачи 
пеленгатора и его эквивалента, показанного на рис. 16.8, имеет 
место, если частота коммутации ключа / к и время / р равны соответ¬ 
ственно частоте и длительности пропаданий импульсов на входе 
пеленгатора. Величины последних, необходимые для построения 
эквивалента, можно найти путем теоретического или эксперимен¬ 
тального исследования характера напряжения на выходе угло¬ 
вого дискриминатора. 

Наряду с ответной импульсной помехой для противодействия 
системам радиоуправления может применяться непрерывная ответ¬ 
ная помеха с меняющейся частотой излучения, называемая уводя¬ 
щей по частоте. Она предназначена для нарушения работы системы 
автослежения за частотой принимаемого сигнала [96]. Механизм ее 
действия на систему управления с непрерывным зондирующим сиг¬ 
налом аналогичен действию на импульсную систему помехи, уво¬ 
дящей по дальности. В результате структура эквивалентов радио¬ 
звена при действии этих помех также оказывается аналогичной. 

Действие прерывистой помехи на пеленгатор с коническим ска¬ 
нированием, снабженный системой АРУ, приводит [44] к периоди¬ 
ческому пропаданию на выходе приемника информации об угловом 
положении цели. Влияние помехи в этом случае, так же как и для 
рассмотренных ранее помех, можно отобразить, включив преры¬ 
ватель на выходе пеленгатора. 

Учитывая наиболее существенные явления, вызванные дей¬ 
ствием помех, можно построить эквиваленты радиозвеньев и для 
других видов организованных помех. 


Контрольные вопросы 

1. Что представляет собой радиозвено системы управления? 

2. Почему возникает необходимость заменять радиозвено эквивалентом? 

3. На основании каких критериев можно заменять радиозвено эквива¬ 
лентом? 
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4. Поясните на примерах, почему радиозвено можно разбивать на безы¬ 
нерционную преобразующую и инерционную сглаживающую части. 

5. Как изменяются структура и параметры эквивалента при изменении 
уровня помех и динамических возмущений? 

6. Когда можно применять линейный эквивалент радиозвена и как опре¬ 
делить его параметры? 

7. Как, зная эквивалент пеленгатора (углового дискриминатора), по¬ 
строить эквивалент всего радиозвена? 

8. Нарисуйте структурную схему нелинейного эквивалента радиозвена 
системы самонаведения со следящим гироприводом. 

9. По какому принципу можно линеаризовать нелинейную зависимость 

помехи ф (х) (О» входящей в эквивалент (16.12), от координаты х? 

10. Что представляет собой структура и как определяются параметры 
эквивалента радиозвена при действии помехи, уводящей по дальности? 

Литература [3, 44, 96, 97]. 
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МАТЕМАТИЧЕСКОЕ И ПОЛУНАТУРНОЕ 

МОДЕЛИРОВАНИЕ 


§ 17.1. ВОЗМОЖНОСТИ МОДЕЛИРОВАНИЯ 

а. Общие замечания 

Уже на начальной стадии разработки весьма желательно иметь 
возможно более полную информацию о динамических характеристи¬ 
ках системы управления и качестве ее работы при наличии помех. 
Такие данные можно получить только при существенном ослабле¬ 
нии ограничений, однако при этом задача обычно усложняется на¬ 
столько, что практически не поддается теоретическому анализу. 
Решение таких сложных задач проводят методами моделирования. 

Под моделированием далее будем понимать имитацию процессов, 
происходящих в реальной системе радиоуправления, при помощи 
других устройств, параметры которых можно легко изменять. На 
ранних стадиях разработки системы радиоуправления применяют 
математическое моделирование, а на более поздних — полунатур¬ 
ное моделирование, при котором часть элементов контура управ¬ 
ления составляет уже изготовленная аппаратура, а остальные эле¬ 
менты описываются математическими уравнениями и набираются 
на электронной модели. 

б. Математическое моделирование 

При математическом моделировании все элементы системы 
управления описываются математически соответствующими урав¬ 
нениями. При этом уравнения обычно стремятся составить так, что¬ 
бы они по возможности полно и точно отображали процессы во всех 
элементах системы управления. Эти уравнения далее решаются 
с помощью аналоговой или цифровой вычислительной машины. 

Математическое моделирование дает возможность решать 
задачу в натуральном, замедленном или ускоренном масштабах 
времени. В задачах, доступных для теоретического анализа, ма¬ 
тематическое моделирование позволяет ускорить процесс исследо¬ 
вания. В ряде случаев возможно применение комбинированного 
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моделирования, при котором для решения задачи применяются над¬ 
лежащим образом соединенные аналоговая и цифровая машины. 
Для комбинирования машин используются специальные преобразо¬ 
ватели цифровой информации в аналоговую и аналоговой в циф¬ 
ровую. 

При нахождении уравнений, описывающих поведение сложных 
систем радиоуправления все же приходится делать допущения отно¬ 
сительно функционирования ряда ее элементов, особенно при ана¬ 
лизе помехоустойчивости. Поэтому математическое моделирование 
в принципе дает более грубые результаты, чем полунатурное моде¬ 
лирование. 


в. Полунатурное моделирование 

Полунатурное моделирование с заменой ряда звеньев контура 
управления изготовленными блоками реальной аппаратуры при¬ 
меняется как на стадии разработки системы управления, так и после 
ее завершения. В первом случае моделирование позволяет уточнить 
основные характеристики уже изготовленных элементов, а также 
выбрать наилучшим образом характеристики и параметры проек¬ 
тируемых элементов. Во втором случае моделирование позволяет 
провести весьма полные исследования системы управления в целом, 
в частности ее помехоустойчивости, на основании чего можно судить 
о свойствах контура управления. Такое моделирование позволяет 
значительно сузить круг вопросов, которые в дальнейшем выносятся 
на летные испытания, являющиеся несравненно более сложными и 
дорогостоящими, чем моделирование. 

§ 17.2. МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ НА АНАЛОГОВЫХ 
МАШИНАХ 

а. Принцип моделирования 

Аналоговое математическое моделирование основано на решении 
дифференциальных уравнений задачи с помощью элементов счетно¬ 
решающих устройств непрерывного действия. Математическими опе¬ 
рациями аналогового моделирования являются: перемена знака, 
сложение, умножение, интегрирование и другие. Все операции осу¬ 
ществляются решающими элементами, в состав которых входят опе¬ 
рационные усилители постоянного тока. В порядке иллюстрации 
на рис. 17.1 показаны схемы сумматора, инвертора, интегратора и 
инерционного звена [46]. Цифрами У, 2, 3, 4 помечены операцион¬ 
ные усилители. Подготовка задачи к моделированию состоит из 
следующих основных операций: 

1) получение дифференциальных уравнений задачи в удобной 
для моделирования форме или составление структурной схемы 
контура управления, подлежащего исследованию; 
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2) составление Охемы моделирования и расчет ее Параметров й 
масштабных коэффициентов; 

3) набор схемы моделирования из решающих элементов анало¬ 
говой машины и ее отладка путем решения контрольных задач. 
В качестве примера составим схему моделирования звена авто- 
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Рис. 17.1 


пилот-снаряд. Передаточная функция звена автопилот-снаряд опре¬ 
деляется соотношением (4.23), из которого можно получить 
следующее уравнение: 



К 
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(17.1) 


где 



*пр 


V 


(17.2) 


— усиление звена автопилот-снаряд. 

Для составления схемы моделирования представим (17.1) в виде 




^вых* 


(17.3) 


Схема электронной модели звена автопилот-снаряд, соответствую¬ 
щая этому уравнению, показана на рис. 17.2. На схеме 1, 2, 3, 4 — 
операционные усилители в решающих элементах сумматора (/), ин¬ 
теграторов (2, 3) и инвертора (4). Схема составлена с учетом того, 
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что каждый операционный усилитель изменяет знак входного на¬ 
пряжения на обратный. На схеме (рис. 17.2) «вых — аналог напря¬ 
жения, действующего на входе звена автопилот-снаряд (выходе 
радиозвена); и т — аналог поперечного ускорения ракеты. Левая 
часть уравнения (17.3) р 2 и т получается на выходе сумматора (/), 


/?* Су с г 



на вход которого поступают аналоги слагаемых правой части урав¬ 
нения. ПоСТОЯННЫе Коэффициенты 2| а -с/7'а-с, УТ В - С и /Са-с/Т'а-с 
устанавливаются соответствующим подбором сопротивлений Ки 
Къ, Кв, Къ- В качестве электронной модели звена автопилот- 



снаряд можно также использовать более простую схему (рис. 17.3), 
которая, однако, полностью эквивалентна схеме, показанной на 
рис. 17.2. Вместо интегратора (2) (рис. 17.2) здесь использован 
элемент, имитирующий инерционное звено [на операционном 
усилителе (2)1. 

Выберем параметры и коэффициенты передачи решающих эле¬ 
ментов, входящих в схему на рис. 17.3. Для этой цели необходимо 
на основании рис. 17.3 найти уравнение, связывающее напряжение 

на входе модели звена автопилот-снаряд — и* вык с выходным напря¬ 
жением и ш . 




КіІК* 
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(17.4) 
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где Кі, Кг — коэффициенты передачи сумматора (1) по входам 1 
и 2 соответственно. 

Параметры схемы (рис. 17.3) можно рассчитать после выбора 
масштабов входной и выходной переменных, а также масштаба 
времени. При этом параметры схемы необходимо выбрать так, чтобы 
уравнения, решаемые моделью, были тождественны уравнению 
(17,1) звена автопилот-снаряд. 

Введем следующие уравнения преобразования переменных: 

ѴГ р = М т и т , (17.5) 

Увых = ”4вых ^вых» (17.6) 

і = м ( і ы , (17.7) 


где Мщ, — масштаб представления поперечного ускорения; М вык — 
масштаб представление напряжения с выхода радиозвена (на входе 
автопилота); М ( — масштаб времени; і и — машинное время. 

Полагая далее, что решение на машине идет в натуральном вре¬ 
мени (т. е. М ( = 1), и подставляя уравнения преобразования пере¬ 
менных в (17.4), получаем 
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Чтобы уравнения (17.8) и (17.1) были тождественными, необходимо 
выполнение следующих условий: 


'гр2 _С 2 

ас “ Тг ’ 


Т 

2 ! 


а-с 


а-с 




(17.9) 


К^Кэ.сК. 


м 


вых 


м 


№ 


При расчете параметров схемы моделирования необходимо 
задать численные значения масштабов М ш и Л4 ВЫХ , а также пара¬ 
метров 7' а . с , | а . с и /(а-с. Положим, например: 
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сек , 
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Тогда из второй формулы (17.9) найдем КгРі = 0,5 сек. Положив 
здесь С і = 0,5 мкф, получим # 2 = 1 Мом. В выборе постоянных 
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времени НіСі и К 3 С 2 имеется некоторый произвол. Поэтому при вы¬ 
боре величин ряда параметров схемы необходимо принимать во вни¬ 
мание дополнительные соображения, связанные с особенностью 
работы и свойствами используемых решающих элементов [46]. По¬ 
ложим, например, ЯіСі = 0,1 сек , К 3 С 2 = 0,1 сек 0,2 Мом, 

# з = 0,1 Мом , С 2 = 1 мкф). Тогда из первой формулы (17.9) 
/^2 = 0,0278, а из последнего соотношения (17.9) будем иметь 
/Сі = 0,0417. Более подробно с выбором масштабов и расчетом 
параметров модели можно познакомиться в работе [46]. 

б. Математическое моделирование системы 
самонаведения 

Предметом исследования при моделировании самонаведения, 
является поперечное ускорение НР р , развиваемое ракетой в процессе 
наведения, промах Н и другие параметры. Эти параметры изучаются 
при воздействии на ракету и систему радиоуправления различных 
возмущений: маневра цели, начальной ошибки угла упреждения, 
помех, действующих на радиозвено, и др. Как известно, полное 
исследование самонаведения требует изучения пространственного 
движения ракеты и цели. Это требование обусловлено наличием 
перекрестных связей между каналами управления ракетой, специ¬ 
фикой действия помех и другими факторами, влияющими на уско¬ 
рение ракеты ИГр и промах А. Однако если траектория ракеты лежит 
в плоскости, сама ракета стабилизирована по крену, а углы атаки, 
скольжения и отклонения рулей малы, то в первом приближении 
можно рассматривать самонаведение в одной плоскости. Такое упро¬ 
щение задачи существенно облегчает моделирование. В отсутствие 
помех оно позволяет получить достаточно точные количественные 
характеристики процесса самонаведения. В первом приближении на 
такой модели можно также исследовать и действие помех. 

В процессе исследования самонаведения на модели промах 
обычно вычисляют по приближенным формулам 

н = (тгІ=г мз или н = мз , (17.10) 

где г мз — мертвая зона системы самонаведения; Ѵ г — скорость 
сближения ракеты с целью, равная 

1/ г = Кц С °5Ѵ ц о + Ѵ'рС05Ѵро; (17.11) 

гф — переменная, получающаяся на выходе соответствующего 
звена структурной схемы и фиксируемая в момент, когда г = г мз 
(останов решения на машине). 

Для аналогового моделирования второе из соотношений (17.10) 
предпочтительнее, 'поскольку оно позволяет определять промах 
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по величине /чр, снимаемой с модели до блока деления на г, который 
на малых дальностях (г ж г мз ) обычно работает неточно. 

При моделировании кинематических соотношений самонаведе¬ 
ния в общем случае следует пользоваться нелинейными дифферен¬ 
циальными уравнениями (6.72) и (6.73). В этом случае модель 
наряду с линейными решающими элементами содержит и блоки 
нелинейностей (зіп, соз и т. п.). Однако в тех случаях, когда возму¬ 
щения, действующие в контуре управления, сравнительно неве¬ 
лики, даже на курсах, существенно отличных от встречного и 
догонного, справедливы полученные в гл. 6. линеаризованные ки¬ 
нематические уравнения (6.83), (6.84) и (6.86) и уравнение дина¬ 
мического звена ракеты (6.85). Пользуясь этими уравнениями, 
можно составить более простую структурную схему кинематическо¬ 
го звена, а также и схему его моделирования. 

При исследовании промаха к в модели необходимо иметь пере¬ 
менную, пропорциональную п р [см. (17.10)], а указанные выше 
уравнения ее не содержат, поэтому они не удобны для моделирова¬ 
ния. 

Для этой цели удобнее воспользоваться уравнением 

= (соз ѵ,„) Г„ - (соз Ѵр'о) (17.12) 

которое получается из (6.81) путем дифференцирования его по вре¬ 
мени при условии, что V г = сопзі и 1/ц = сопзі. В уравнении (7.12) 
текущее расстояние ракета — цель равно 

г = г 0 -Ѵ,і, (17.13) 

где г 0 — начальная дальность самонаведения; V г — скорость сбли¬ 
жения ракеты с целью, определяемая соотношением (17.11) и пред¬ 
полагаемая приблизительно постоянной в процессе самонаведения. 

Схема электронной модели кинематического звена, составленная 
по уравнениям (17.12) и (17.13), показана на рис. 17.4. Усилители У, 
3, 4 — интегрирующие. Интегратор (У ) одновременно выполняет и 
функции сумматора слагаемых в правой части уравнения (17.12). 
Усилитель (2) совместно с множительным устройством в цепи обрат¬ 
ной связи образует делитель, выполняющий операцию 

и • =—т-^-, (17.14) 

<р и г ’ ѵ 7 

где т — некоторый постоянный множитель; и г — напряжение, про¬ 
порциональное текущей дальности ракета — цель. 

Маневр цели и тц задается выбором коэффициента Къ скорость 
сближения и ѵг — коэффициентом Къ- При этом на выходе интегра¬ 
тора (4) получается напряжение и г . Тем самым этот узел модели 
решает уравнение (17.13). Напряжение и г •, снимаемое с выхода 

интегратора (У), пропорционально мгновенному промаху ракеты. 
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Для фиксации промаха в момент достижения ракетой расстояния 
мертвой зоны г мз служит специальная схема останова решения. 
В момент, когда текущее расстояние г{і) = г мз< схема срабатывает и 
дает сигнал, останавливающий решение. Выходом кинематического 
звена может быть напряжение и 9 , пропорциональное углу визи¬ 
рования цели в опорной системе координат (выход Б на рис. 17.4), 
или напряжение и- , пропорциональное угловой скорости линии 

визирования в той же системе координат (выход А). Входом модели 
кинематического звена, через который замыкается контур управле¬ 



ния полетом, является напряжение и т , пропорциональное попереч¬ 
ному ускорению ракеты (точка В на рис. 17.4). Между точками А и 
В или Б и В должны быть включены последовательно соединенные 
математические модели радиозвена и звена автопилот-снаряд. 
Здесь возможно несколько характерных случаев исследования си¬ 
стемы самонаведения; 

1) радиозвено и звено автопилот-снаряд рассматриваются как 
идеальные и безынерционные; 

2) радиозвено представлено моделью эквивалента (см. гл. 16), 
а звено автопилот-снаряд предполагается идеальным и безынер¬ 
ционным; 

3) применяются математические модели радиозвена и звена авто¬ 
пилот-снаряд с учетом их инерционности. 

в. Моделирование самонаведения при идеальных 
безынерционных радиозвене и звене 
автопилот-снаряд 

В этом случае для замыкания кинематического звена можно 
воспользоваться соотношением (5.29). Соответствующая передаточ¬ 
ная функция имеет вид 
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(17.15) 


К(р) = -± = сѴ р , 

Ф 

где с — навигационная постоянная; Ѵ р —скорость ракеты. 

Схема моделирования этой части контура самонаведения пока¬ 
зана на рис. 17.5. Эта схема включается между точками А и В 
модели кинематического звена (рис. 17.4) вместо показанных там 
элементов. Такая модель самонаведения позволяет изучать кине¬ 
матические траектории при различных значениях навигационной 
постоянной с , дальностей пуска ракеты г 0 , маневре цели \И7 Ц , на¬ 
чальной ошибке угла упреждения 
АР и т. д. Навигационную посто¬ 
янную с можно изменять потен¬ 
циометром К 7 (рис. 17.5). Потен¬ 
циометр Къ (рис. 17.4) позволяет 
установить заданное значение ско¬ 
рости сближения. С помощью К 2 
задается поперечное ускорение це¬ 
ли № ц . В результате можно опре¬ 
делить максимальные значения укорения ракеты \^ рМ акс, которые 
она должна развивать, чтобы не сойти с идеальной траектории на¬ 
ведения и получить ряд других сведений, полезных при проекти¬ 
ровании различных элементов контура наведения. 

г. Моделирование самонаведения с моделью 
эквивалента радиозвена при идеальном 
безынерционном звене автопилот—снаряд 

В зависимости от задач, которые стоят при исследовании системы 
самонаведения, моделировать можно любой из полученных в гл. 16 
эквивалентов радиолокационной головки самонаведения. В слож¬ 
ных случаях, когда необходимо исследовать процесс самонаведения 
с учетом нелинейностей в головке самонаведения, можно, напри¬ 
мер, моделировать эквивалент головки, показанный на рис. 16.7. 
На рис. 17.6 показана схема моделирования несколько более слож¬ 
ного нелинейного эквивалента радиолокационной головки, в кото¬ 
рой наряду с нелинейностью пеленгационной характеристики (НЭ-1) 
учитывается также и ограничение угловой скорости поворота оси 
антенной системы (НЭ-2). Решающий элемент с усилителем (б) 
выполняет функции сумматора. На его вход поступает напряжение 
щ, пропорциональное углу цели ср в фиксированной системе коор¬ 
динат (выход Б на рис. 17.4), напряжение — а ?а , пропорциональное 
углу антенны в той же системе координат, а также напряжение и 9п , 
имитирующее угловой шум отраженных от цели сигналов. Это на¬ 
пряжение вырабатывается специальным генератором нестационар¬ 
ного шума. Работающий блок на усилителѣ (7) выполняет функ¬ 
ции фильтра с передаточной функцией 

13 Зак. 2072 
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(17.16) 


К ф ( р ) = 


К 


Ф 


т 


фр + 


который обычно ставится на выходе пеленгатора радиолокационной 
головки. Этот блок выполняет также и функции ограничителя угло¬ 
вой скорости поворота антенны Напряжение с выхода этого 

решающего элемента поступает в звено автопилот-снаряд (точка и вых 
на рис. 17.4), а также на интегратор (5), имитирующий гиропривод 
головки самонаведения. Таким образом замыкается цепь автосле¬ 
жения по углу. Делитель Кі позволяет менять усиление в контуре 
- автослежения за целью (добротность головки). С делителя К8 по¬ 



дается шумовое напряжение, имитирующее собственный шум пе¬ 
ленгатора или амплитудные флуктуации отраженного сигнала. 

Для замыкания контура наведения между выходом радиозвена 
(Ивых) (рис. 17.4) и входом кинематического звена (В) в соответствии 
с принятым допущением необходимо включить безынерционное 
звено автопилот-снаряд, определяемое уравнением 

Ѵ Р = сѴ р и тх . (17.17) 

Такое уравнение моделируется схемой, показанной на рис. 17.5. 

Рассмотренная модель самонаведения может применяться для 
приближенной оценки влияния на промах искусственных помех, 
а также некоторых видов естественных помех. При этом предпола¬ 
гается, что автоселектор цели по дальности или по скорости работает 
идеально. Модель также позволяет найти требуемое ускорение № р 
для наведения ракеты по идеальной кинематической траектории. 

д. Полная математическая модель системы 
самонаведения 

Наиболее полное математическое моделирование получается 
в случае, когда наряду с остальными элементами контура наведе¬ 
ния более полно моделируется также и звено автопилот-снаряд. 
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Возможная схема моделирования этого звена показана на рис. 17.3. 
Модель справедлива в случае, когда высота полета ракеты неве¬ 
лика. Для предотвращения разрушения ракеты при перегрузках 
в этом случае на выходе радиозвена ставится ограничитель команд. 

Таким образом, максимальное поперечное ускорение ракеты 
ограничивается некоторой величиной № рма кс> а режим работы эле¬ 
ментов звена автопилот-снаряд сохраняется линейным. В ряде 
случаев между радиозвеном и звеном автопилот-снаряд помимо 



На Вход 
звена 

автопилот- 

снаряд 


Рис. 17.7 


ограничителя ставится также и фильтр. На рис. 17.7 показана схема 
моделирования звена фильтр-ограничитель на одном решающем 
элементе с усилителем (9). 

Математическая модель системы самонаведения, составленная 
из последовательно соединенных звеньев, схемы которых показаны 
на рис. 17.3, 17.4 и 17.6, позволяет получить более полную информа¬ 
цию о поведении системы управления при различных условиях 
наведения. 


§ 17.3. ПОЛУНАТУРНОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 

Многие задачи, связанные с разработкой контура управления, 
нельзя решать только путем математического моделирования, по¬ 
этому при создании систем управления широко применяется полу¬ 
натурное моделирование с применением реальной аппаратуры. 
Рассмотрим полунатурную модель с динамическими стендами. 

Возможны различные варианты построения такой модели, в част¬ 
ности с пятистепенным стендом, с трехстепенным стендом и с непо¬ 
движным стендом. Наибольшим приближением к действительности 
является модель системы наведения, содержащая в своем составе 
реальную аппаратуру системы управления, когда на аналоговой 
машине моделируется лишь кинематика сближения и динамика 


13* 
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движения ракеты. В ряде случаев моделируется так же и автопилот. 
Функциональная схема модели с пятистепенным стендом и матема¬ 
тической моделью звена автопилот-снаряд показана на рис. 17.8. 

Решение на аналоговой машине системы уравнений движения 
ракеты преобразуется в угловые перемещения платформы трех¬ 
степенного стенда, соответствующие действительным угловым пере¬ 
мещениям ракеты под действием возмущений и помех. Напряжения, 
пропорциональные линейным перемещениям центра масс ракеты 

А р (і) и цели А ц (/), поступают в математическую модель кинемати¬ 
ческого звена, на выходе которой получаются напряжения, имити- 


Сигналы 



цели 


Рис. 17.8 


рующие перемещения направления ракета — цель. Эти напряже¬ 
ния приводят в движение двухстепенной динамический стенд, на 
платформе которого расположена антенна, имитирующая цель. 
Антенна питается от имитаторов отраженного от цели сигнала и ими¬ 
таторов помех. Уровень сигнала на выходе антенны меняется 
в соответствии с изменением дальности до цели. Моделирование 
процесса наведения при помощи динамических стендов позволяет 
воспроизводить в лабораторных условиях режимы полета ракеты, 
весьма близкие^к реальным. 

Основными недостатками модели с динамическими стендами 
являются: 

1) большая сложность создания модели; 

2) инерционность динамических стендов (особенно имитирую¬ 
щего движение цели), приводящая к ошибкам при моделировании 
пролета ракеты на малых расстояниях от цели; 

3) влияние на результаты исследования отражений высокочастот¬ 
ных сигналов от местных предметов; 

4) невозможность или сложность моделирования некоторых ви¬ 
дов естественных и организованных помех. 
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Контрольные вопросы 


1. В чем сущность математического моделирования и в каких случаях 
его применяют для исследования систем управления? 

2. В чем сущность полунатурного моделирования? 

3. Дайте сравнительную характеристику методам математического и 
полунатурного моделировния? 

4. Какие решающие элементы применяются в аналоговых математиче¬ 
ских машинах? Каков принцип их работы? 

5. Докажите, что математические модели звена автопилот-снаряд, пока¬ 
занные на рис. 17.2 и рис. 17.3, полностью эквивалентны. 

6. Составьте полную схему моделирования системы самонаведения и пояс 
ните назначение основных ее элементов. (Для этого необходимо воспользо- 
зоваться рис. 17.3, 17.4, 17.6 и 17.7). 

7. По составленной в п. 6 схеме моделирования системы самонаведения 
составьте ее структурную схему. 

8. Поясните принцип действия модели с динамическими стендами. По¬ 
чему для имитации движения цели достаточно иметь двухстепенный динами¬ 
ческий стенд? 

Литература [46, 98]. 
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МЕТОДЫ СИНТЕЗА СИСТЕМ РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 


§ 18.1. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА МЕТОДОВ СИНТЕЗА 

Под синтезом системы понимается определение принципов по¬ 
строения системы, обеспечивающих получение наилучших показа¬ 
телей ее качества. Основные показатели качества систем радиоуправ¬ 
ления были рассмотрены в гл. 2 и 11. Важнейшими из этих показа^ 
телей в случае управляемых снарядов являются: 

1) вероятность поражения цели; 2) дальность действия; 3) вес; 
4) габариты; 5) стоимость. 

Главными факторами, от которых зависит вероятность пораже 1 
ния цели, являются надежность действия и точность наведения сна¬ 
ряда на цель (с учетом действия помех). Поэтому надежность и точ¬ 
ность управления также могут рассматриваться как показатели ка¬ 
чества. 

Если управляемый аппарат предназначен не для поражения 
цели, а для гражданского применения, то надежность, точность 
управления, дальность действия, вес, габариты и стоимость также 
являются основными показателями его качества. Отсюда следует, 
что синтезируемая система управления должна наилучшим образом 
удовлетворять не одному, а целому ряду показателей качества. 

Кроме показателей качества должны быть сформулированы так¬ 
же все ограничения, которые необходимо учитывать при синтезе. 
К таким ограничениям могут, например, относиться задание вели¬ 
чины максимально допустимого поперечного ускорения ракеты, 
типа и принципа действия реактивного двигателя и др. 

Так как при синтезе обеспечить наилучшие значения всех пере¬ 
численных выше показателей качества часто оказывается невоз¬ 
можным, некоторые из этих показателей обычно переводятся в раз¬ 
ряд ограничений, т. е. по этим показателям вместо обеспечения 
наилучших значений гарантируется лишь невыход за определенные 
заранее установленные границы. Например, задача синтеза может 
быть сформулирована таким образом: обеспечить наибольшие вероят¬ 
ность поражения и дальность действия снаряда при условии, что 
вес, габариты и стоимость аппаратуры управления (или управляе¬ 
мого снаряда в целом) не превысят соответствующих заранее уста- 
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новленных пределов. В дальнейшем для определенности мы будем 
называть показателями качества лишь такие показатели системы, 
которые в процессе синтеза должны быть доведены до наилучших 
(т. е. наибольших или наименьших) значений. Остальные показа¬ 
тели мы будем относить к ограничениям, накладываемым на синте¬ 
зируемую систему. 

Итак, задачей синтеза является обеспечение наилучших значе¬ 
ний нескольких показателей качества, при наличии целого ряда за¬ 
данных ограничений. 

Так как в процессе синтеза должны быть установлены лишь 
принципы построения системы управления (или управляемого сна¬ 
ряда в целом), то синтез является начальным этапом создания си¬ 
стемы, за которым должны следовать этапы более Детальной разра¬ 
ботки принципиальной схемы системы, ее конструкции и технологии 
производства. 

Очевидно, что для решения задачи синтеза должны быть зара¬ 
нее сформулированы не только показатели качества и ограничения, 
накладываемые на систему, но и условия, в которых должна рабо¬ 
тать система. Важнейшими из этих условий в случае синтеза управ¬ 
ляемых снарядов являются характеристики поражаемых целей и 
законов их движения и характеристики естественных и организо¬ 
ванных помех. 

Методы, применяемые при синтезе, можно разбить на две основ¬ 
ные группы: 

1) математические методы синтеза; 

2) инженерные методы синтеза. 

Математические методы синтеза сводятся к следующему. 

1. Формулируются математически показатели качества К и 
ограничения, накладываемые на систему. 

2. Формулируются математически условия работы системы. 
В частности, дается математическое описание (составляется матема¬ 
тическая модель) характеристик цели (целей) и законов ее движения 
и характеристик естественных и организованных помех, могущих 
действовать на синтезируемую систему. 

3. Отыскивается (математическим путем) такое значение опера- 

— 

тора системы С, которое обеспечивает наилучшее (например, наи- 

—>■ 

большее) значение показателей качества /С, при данной совокуп¬ 
ности условий и ограничений, накладываемых на систему. 

Найденный таким образом оператор С называется оптимальным 

оператором, а соответствующие ему показатели качества К — по¬ 
тенциальными (предельно достижимыми наилучшими) показателями 
качества, так как никакой другой оператор и, следовательно, ни¬ 
какая другая система не могут обеспечить лучших показателей ка¬ 
чества (при положенных в основу синтеза условиях). 
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4. Производится синтез оптимального оператора С, т. е. подби¬ 
рается (математическим путем) такая комбинация известных эле¬ 
ментов (сопротивлений, конденсаторов, индуктивностей, усилите¬ 
лей, сумматоров, умножителей, делителей, запоминающих устройств 
и т. п.), которая обеспечивает с достаточной точностью выполнение 

операций вида С. Эта комбинация элементов и представляет собой 

—У 

структуру искомой оптимальной (наилучшей в смысле критерия К) 
системы управления. 

Таким образом, в результате математического синтеза устанав¬ 
ливаются структура оптимальной системы управления и потенциаль¬ 
ное качество действия этой системы (потенциальная вероятность 
поражения, потенциальная точность и т. п.'). 

Если бы математический синтез удавалось выполнить при учете 
всех основных показателей качества, ограничений и условий ра¬ 
боты системы, то полученные путем такого синтеза результаты мож¬ 
но было бы считать окончательными и притом наилучшими возмож¬ 
ными. Однако, к сожалению, при современном развитии математики 
решать задачи синтеза систем управления в достаточно полном для 
практики виде невозможно даже с привлечением вычислительных 
машин. Поэтому обычно при математическом синтезе приходится 
делать целый ряд весьма серьезных упрощений: исходить всего из 
одного показателя качества, учитывать лишь очень небольшое ко¬ 
личество ограничений, решать задачу при сравнительно частном 
виде условий. Кроме того, даже при таких серьезных упрощениях 

структура оптимального оператора С оказывается часто слишком 
сложной для практической реализации. Полученные при этом ре¬ 
зультаты имеют еще весьма большую ценность, но не имеют уже до¬ 
статочную для практики полноту. Поэтому для достаточно полного 
решения задачи приходится применять методы инженерного синтеза. 

Инженерный синтез состоит обычно из следующих этапов: 

1. Отбирается несколько принципов построения системы. При 
отборе этих принципов учитывается весь предшествующий опыт 
разработки данного типа систем, результаты математического син¬ 
теза для одного или нескольких основных показателей качества и, 
наконец, результаты эскизных приближенных оценок различных 
вариантов. 

2. Производится детальный анализ выбранных принципов по¬ 
строения системы, т. е. для каждого из этих принципов определяют¬ 
ся все основные показатели качества, с учетом всех существенных 
ограничений и для широкого класса условий. 

3. На основе сравнения результатов анализа всех рассмотрен¬ 
ных вариантов построения системы выбирается тот вариант, кото¬ 
рый наилучшим образом удовлетворяет основным показателям ка¬ 
чества. Этот вариант и принимается за окончательный, по крайней 
мере на стадии синтеза системы. 
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Из изложенного следует, что как инженерный, так и математи¬ 
ческий синтез играют весьма важную роль при разработке систем 
управления. При этом математический синтез имеет подчиненное, 
но весьма важное значение. Его главное значение состоит в том, что 
он позволяет найти потенциальное значение по меньшей мере одного 
наиболее важного показателя качества системы (например, точ¬ 
ности наведения) и тем самым решить вопрос о целесообразности 
или нецелесообразности рассмотрения каких-либо дополнительных 
вариантов построения системы. 

При синтезе системы, как уже отмечалось выше, требуется найти 
оптимальный (наилучший) принцип построения системы, т. е. ее 
оптимальную структуру. Однако в ряде случаев, особенно при ин¬ 
женерном синтезе^ решить эту задачу не удается или не требуется. 
При этом возникает задача оптимизации параметров системы при 
заданной структуре этой системы. Эта задача также оказывается 
весьма сложной вследствие того, что показатели качества системы 
существенно зависят от весьма большого числа параметров. По¬ 
этому ее удается решить сколько-нибудь полно лишь с применением 
универсальных и специализированных вычислительных машин, 
автоматических оптимизаторов и математических методов плани¬ 
рования эксперимента. 

В дальнейшем речь будет идти лишь о полном синтезе, т. е. об 
отыскании оптимальной структуры системы. 

Рассмотрим в качестве примера синтез системы самонаведения 
снаряда на цель. Основным показателем качества такой системы 
является вероятность поражения цели. Однако, как отмечалось 
в гл. 11, при раздельном синтезе системы самонаведения и радио¬ 
взрывателя, можно, по меньшей мере в первом приближении, счи¬ 
тать основным показателем качества системы самонаведения точ¬ 
ность наведения снаряда на цель, оцениваемую, например, эффектив¬ 
ным промахом /і Э ф. Точность самонаведения, как это следует из 
структурной схемы рис. 6.14, зависит от характеристик кинема¬ 
тического звена, радиозвена и звена автопилот-снаряд, т. е. от 
выбранного метода наведения, принципов построения координа¬ 
тора и автопилота и свойств самой ракеты — принципа действия ее 
двигателя и аэродинамической компоновки. Оптимальный выбор 
всех этих элементов системы самонаведения, строго говоря, взаимно 
связан. Это означает, например, что принцип построения коорди¬ 
натора, оптимальный для данного метода наведения, автопилота 
и ракеты, может оказаться далеким от оптимального для других 
метода наведения, автопилота и ракеты. Поэтому синтез системы 
самонаведения желательно производить одновременно для всех ее 
составных частей. Однако проведение такого синтеза часто оказы¬ 
вается невозможным из-за его сложности и недостатка времени. 
Поэтому в ряде случаев приходится проводить синтез отдельных 
частей системы самонаведения независимо, например отыскивать 
оптимальный принцип построения координатора при заданных (по 
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меньшей мере приближенно) методе наведения и принципах по¬ 
строения автопилота и ракеты. Естественно, что результаты такого 
синтеза могут существенно отличаться от оптимальных. Поэтому 
при раздельном синтезе частей системы особенно важно знать по 
меньшей мере потенциальную точность системы самонаведения в це¬ 
лом, находимую путем математического синтеза. Если точность са¬ 
монаведения в системе самонаведения, найденной путем раздель¬ 
ного синтеза ее частей, оказывается сравнительно близкой к потен¬ 
циальной, то синтез можно считать законченным; в противном слу¬ 
чае необходимо принять все возможные меры к выяснению причин 
значительного отклонения точности синтезированной системы от ее 
потенциального значения. 

Если это отклонение не удается объяснить наличием серьезных 
ограничений и дополнительных показателей качества (которые учи¬ 
тывались при раздельном синтезе частей системы и не учитывались 
при определении потенциальной точности системы в целом), то 
инженерный синтез системы не может считаться законченным и его 
следует продолжить. 

Как отмечалось ранее, при проведении синтеза системы радио¬ 
управления необходимо предварительно сформулировать условия 
работы системы и в первую очередь установить характеристики це¬ 
лей и законов их движения и характеристики помех (естественных 
и организованных). В зависимости от того, как сформулированы эти 
условия, различают динамический и статистический синтез. 

Синтез называют динамическим, если законы движения цели за¬ 
даны не статистически, а в виде фиксированных реализаций, на¬ 
пример в виде набора траекторий, которые, судя по априорным дан¬ 
ным и грубым приближенным расчетам, можно полагать наиболее 
опасными или наиболее типичными. 

Если законы движения цели задаются статистически, т. е. не 
в виде отдельных реализаций, а в виде законов распределения (или 
других статистических характеристик) этих реализаций, то, синтез 
называется статистическим. 

Помехи, как правило, являются случайными процессами и за¬ 
даются поэтому статистически как при статистическом, так и при 
динамическом синтезе. 

В большинстве случаев статистические характеристики законов 
движения цели и помех неизвестны априорно (т. е. до начала про¬ 
цесса наведения ракеты) с достаточной точностью. Поэтому при син¬ 
тезе (динамическом и статистическом) возможны следующие типич¬ 
ные постановки задачи: 

1. Система должна быть оптимальной только для одной полно¬ 
стью определенной (в динамическом или статистическом смысле) 
ситуации. В этом случае в качестве исходной ситуации (исходных 
характеристик целей и помех) выбирается обычно либо наиболее 
опасная ситуация, либо ситуация, близкая к опасной, либо, нако¬ 
нец, наиболее вероятная ситуация (при этом степень опасности или 
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вероятности ситуации может быть определена обычно лишь весьма 
приближенно — на основании априорных данных и грубых эскиз¬ 
ных расчетов). 

Система, полученная в результате такого синтеза имеет жесткую, 
т. е. не перестраивающуюся в процессе работы, структуру. 

2. Система должна быть оптимальной для каждой из нескольких 
полностью определенных (в динамическом или статистическом 
смысле) ситуаций. Очевидно, в этом случае синтезируемая система 
должна быть самонастраивающейся. Она должна иметь анализатор 
помех и целей, который мог бы с достаточной надежностью опреде¬ 
лять, имеет ли место какая-либо из заранее предусмотренных ситуа¬ 
ций, и давать команду на включение той структуры системы, 
которая является оптимальной для обнаруженной ситуации. 

3. Виды ситуаций, для которых система должна быть оптималь¬ 
ной, заранее (при синтезе системы) жестко не фиксируются. Фикси¬ 
руются лишь некоторые не слишком жесткие ограничения, вытекаю¬ 
щие из достаточно надежно установленных априорных данных 
(например, что эффективное сечение цели может быть заключено 
в пределах $ э мин -г- 5 ЭМ акс> поперечное ускорение цели №ц<№ цѵі 
и т. п.). Синтезируемая система при этом должна быть самонастраи¬ 
вающейся в весьма широком смысле этого слова, т. е. иметь весьма 
большие возможности анализа реально складывающихся ситуаций 
и весьма большие возможности изменения своей структуры. 

Очевидно, из перечисленных выше трех постановок задачи син¬ 
теза 1-я постановка наиболее проста, а 3-я наиболее сложна как 
в смысле самого синтеза, т. е. нахождения принципа построения 
системы, так и в смысле технической реализации. В настоящее время 
математический аппарат разработан главным образом для поста¬ 
новки 1-й, т. е. для синтеза систем с жесткой (несамонастраиваю¬ 
щейся) структурой. Поэтому в дальнейшем там, где это не будет 
специально оговариваться, речь будет идти о синтезе лишь таких 
систем. 

Следует отметить, что под системами с жесткой структурой мож¬ 
но понимать системы как с детерминированными, так и со статисти¬ 
ческими алгоритмами (правилами) действия. Здесь под системами со 
статистическими алгоритмами понимаются такие, в которых осу¬ 
ществляемое системой действие у (например, поворот руля ракеты) 

—> 

связано с входными условиями у не регулярной, а статистической 

зависимостью, т. е. при данном у однозначно определено не дейст¬ 
вие у, которое осуществит система, а лишь вероятность этого дей¬ 
ствия. Наличие такой детерминированности в действии системы 
может заметно ухудшить ее работу в отсутствие организованных 
помех, но зато существенно затруднить противнику создание эф¬ 
фективных организованных помех. 

Синтез систем со статистическими алгоритмами и реализация 
таких систем более сложны. Поэтому в дальнейшем мы будем рас- 
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сматривать лишь синтез систем с детерминированными алгорит¬ 
мами действия. 

Рассмотренные выше виды синтеза систем радиоуправления ил¬ 
люстрируются диаграммой, приведенной на рис. 18.1. 


Инженерный 

синтез 


Оптимальный оператор 

Оптимальная структура 

Потенциальная точность 
( Вероятность поражения ) 


Математиче¬ 
ский синтез 



Рис. 18.1 

В дальнейшем изложении данной главы мы ограничимся лишь 
вопросами, связанными с математическим синтезом. В настоящее 
время для математического синтеза применяются следующие основ¬ 
ные методы: 

1) теория операций; 2) теория игр; 3) теория статистических 
решений; 4) динамическое программирование; 5) принцип макси¬ 
мума Понтрягина. 
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Все эти методы находятся в состоянии развития, поэтому при¬ 
водимая далее оценка областей их применения относится лишь 
к современному уровню развития. 

Теория операций была развита в основном в связи с необходи¬ 
мостью разработки оптимальной стратегии и тактики при прове¬ 
дении крупных военных операций [11]. Поэтому эта теория исполь¬ 
зуется главным образом при синтезе больших систем, например 
системы ПВО, и, судя по опубликованной литературе, пока не при¬ 
менялась для синтеза систем радиоуправления. 

Известные примеры эффективного применения теории игр также 
относятся в основном к синтезу крупных комплексов, а не отдель¬ 
ных систем радиоуправления. 

Теория статистических решений весьма широко и успешно при¬ 
меняется для синтеза радиотехнической части системы управления, 
проводимого отдельно от синтеза остальных частей системы управ¬ 
ления, но не применима в общем случае к синтезу системы радио¬ 
управления в целом. Это объясняется тем, что при применении тео¬ 
рии статистических решений на синтезируемую систему не накла¬ 
дывается никаких ограничений, кроме условия ее физической (а не 
технической) реализуемости. При синтезе же системы управления 
в целом обычно задается целый ряд ограничений на характеристики 
управляемого объекта (ракеты) и метод наведения. Кроме того, зара¬ 
нее (априори) предполагается, что синтезируемая система должна 
быть замкнутой системой автоматического регулирования. В отли¬ 
чие от этого метод динамического программирования и принцип 
максимума Понтрягина разработаны специально для синтеза замк¬ 
нутых систем управления в целом. 

Однако весьма существенным недостатком этих методов является 
то, что они наиболее детально разработаны лишь для случая, когда 
все возмущения, действующие на систему, имеют детерминирован¬ 
ный (т. е. неслучайный) характер. 

В последние годы получил развитие так называемый статисти¬ 
ческий вариант динамического программирования (теория стохасти¬ 
ческого оптимального управления), который позволяет в принципе 
производить синтез системы управления при наличии случайных 
воздействий (см., например, [101], [102] и др.). Однако вследствие 
больших вычислительных трудностей этот метод не получил пока 
практического применения для синтеза систем радиоуправления. 
Поэтому в большинстве случаев математический синтез систем ра¬ 
диоуправления приходится производить раздельно для радиотехни¬ 
ческой части и для остальных частей системы управления. При этом 
наиболее эффективным для синтеза радиотехнической части си¬ 
стемы оказывается метод статистических решений. Учитывая, что 
данная книга предназначена в основном для радиоспециалистов, 
далее рассматривается лишь метод статистических решений. Однако 
следует иметь в виду, что этот метод в общем случае дает лишь 
частичное решение задачи синтеза. 
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Все указанные выше методы математического синтеза находятся 
в состоянии непрерывного развития и совершенствования и взаимно 
дополняют друг друга. Поэтому радиоспециалистам, работающим 
в области разработки систем радиоуправления, весьма полезно поз¬ 
накомиться и с другими методами математического синтеза. Однако 
описание этих методов, даже весьма краткое, выходит за рамки дан¬ 
ной книги и мы отсылаем интересующихся читателей к соответствую¬ 
щей дополнительной литературе [22, 34, 51, 101, 102 и др.]. 

§ 18.2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ПРИ ПРИМЕНЕНИИ ТЕОРИИ 
СТАТИСТИЧЕСКИХ РЕШЕНИЙ 

Пусть на вход синтезируемой системы поступает смесь сигнала 
и помех вида 

у(і) = и с (і; X, а 1У сс т ) + и ш (і). (18.1) 

Здесь X = X (() — полезное сообщение, несомое сигналом и подле¬ 
жащее воспроизведению данной системой (например, перемещение 
цели в пространстве); 

с*і = а х (і), а 2 = а 2 (0. •••> = а да (0 (18.2) 

— паразитные параметры сигнала, т. е. неизвестные в месте приема 
параметры, не содержащие никакой информации о сообщении Х\ 

и т {і) — колебание аддитивных помех, т. е. помех, алгебраически 
суммирующихся с колебанием сигнала. 

Действие неаддитивных (например, модулирующих) помех сво¬ 
дится к появлению (или изменению) у сигнала соответствующих 
паразитных параметров а А (/), ...,а т (і). Неизвестные в месте приема 4 
функции X (і) у а 4 (/), ..., а т (і) полагаются случайными функциями 
времени. Априорные (т. е. предшествующие процессу приема) за¬ 
коны распределения всех случайных функций полагаются пол¬ 
ностью известными. Случаи, в которых какие-либо из параметров 
X, а ІУ ..., а т могут считаться не изменяющимися во времени в тече¬ 
ние всего времени Т действия системы, могут, очевидно, рассмат¬ 
риваться как частные. При этом соответствующие параметры могут 
рассматриваться не как случайные функции времени, а как слу¬ 
чайные величины. 

Так как статистические характеристики сигнала и помех пола¬ 
гаются полностью известными, то известно или может быть вычис¬ 
лено совместное распределение вероятностей 

Р(Х,у) = Р(Х)Р 1 (у). (18.3) 

Здесь Р (X) — априорное распределение сообщений Х(і). 

Если сообщение X является функцией времени, то Р (X) — много¬ 
мерное (строго говоря, бесконечно-мерное) распределение; если же X 
может считаться постоянной (во времени) случайной величиной, 

382 



то Р (А,) — одномерное распределение; Р\ (у) — многомерное рас¬ 
пределение (многомерная плотность вероятности) смеси сигнала и 
помех у (?) при данном значении сообщения X, т. е. 


где 


Рь (у) — Рь ІУі> У 2 > •••> Уп)> 


(18.4) 


п — 


А і 

Ыі ’ 


(18.5) 


Уі, у 2 .у„ — выборочные значения колебания у{і) на интервале 

наблюдения Д і, взятые через достаточно малые интервалы А 



(рис. 18.2) и поэтому достаточно точно отображающие реализацию 
процесса у (/) на интервале А I. 

Функция Рх(у), определяемая соотношением (18.4), называется 
в математической статистике функцией правдоподобия. При Аі { О 
функция Рх (уі, у . .. у п ) стремится к пределу, называемому функ¬ 

ционалом правдоподобия. Обычно во всех промежуточных выклад¬ 
ках удобнее оперировать с конечным числом п выборочных значе¬ 
ний, т. е. под Рх(у) понимать функцию правдоподобия. Для полу¬ 
чения же окончательных формул переходят к пределу (если допусти¬ 
ма непрерывная выборка) при Д^ г -*■ 0. При этом Рх(у) превращается 
в функционал правдоподобия. Поэтому в дальнейшем мы также бу¬ 
дем рассматривать Рх {у) в зависимости от удобства и наглядности 
анализа либо как функцию правдоподобия, либо как функционал 
правдоподобия. Наиболее просто Рх (у) вычисляется в случае де¬ 
терминированного сигнала, т. е. сигнала, у которого единственным 
неизвестным параметром является воспроизводимое сообщение X (і). 
Такой сигнал иногда называют также сигналом, известным точно, 
так как при данном значении сообщения X (?) этот сигнал действи¬ 
тельно оказывается точно известным. 

В случае детерминированного сигнала выражение (18.1) прини¬ 
мает вид 


У(0 = и с (і; Х)--\-и ш (і). 


(18.6) 
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При этом, если сообщение X и помеха и ш статистически независимы 
(что обычно имеет место), то 

Рх(у) = (У — и с)у (18-7) 

где гю ш (а т ) — многомерная плотность вероятности помехи (шума) 

(О* 

Действительно, из выражения (18.6) следует, что при данном 
X сигнал и с (і\ X) полностью известен, т. е. не случаен; поэтому 
при данном X закон распределения величины у отличается от закона 
распределения шума іѵ ш (и ш ) лишь на величину неслучайного смеще¬ 
ния и с . При этом, поскольку сообщение X и шум и ш полагаются неза¬ 
висимыми, то распределение шума ѵѵ ш (и ш ) не зависит от того, из¬ 
вестно X или нет, и, следовательно, то обстоятельство, что при опре¬ 
делении величины Р\ (у) мы полагаем параметр X известным, не 
изменяет закона распределения шума ш ш (а ш ). 

Пусть, например, и ш ( і ) — нормальный белый шум, т. е. стацио¬ 
нарный случайный процесс с нормальным законом распределения 
и равномерным спектром. Такой шум, как известно (см., например, 
[47]), имеет распределение 

і 

тг~ 1 11 ш (О б?/ 

и> ш (и ш ) = се °'-А* , (18.7') 

где Ы 0 — спектральная плотность шума (односторонняя); Аі — 
интервал времени, на котором рассматриваются реализации шума; 
с — некоторая константа, которая, как будет видно из дальней¬ 
шего, в конечных формулах сокращается и поэтому не требует опре¬ 
деления. При этом функция правдоподобия Рі(у) в соответствии 
с формулой (18.7) равна 

і 

__4_ | [у<0-« с (*;М] я <и 

Рх(у) = се Ло '-Д* . (18.8) 

Следовательно, в случае детерминированного сигнала для вычисле¬ 
ния функции правдоподобия достаточно знать закон распределения 
аддитивной помехи ѵ» ш (и т ). 

Если сигнал имеет паразитные параметры (а и ..., а т ), то необхо¬ 
димо знать также совместное распределение этих параметров 

1> ^7п)* 

Действительно, если паразитные параметры не имеют статистиче¬ 
ской связи с сообщением X и аддитивной помехой и ш (что в большин¬ 
стве случаев имеет место), то по аналогии с (18.7) можно полагать 

Рк .«„ (у) = ®Ш (у — «с). (18-9) 
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ибо при данных значениях параметров X, а ѵ ..., а т сигнал 
и с (і, Х ѵ а ѵ а т ) становится известным точно. Следовательно, 
распределение Р х , „. а (у) может быть найдено простой за¬ 

меной аргумента и ш в распределении а» ш (ы ш ) помехи на у(і) — 
— и с (і\ к, а г .сс т ). Но из теории вероятностей следует, что 


Рх(у) = |... |а»«(а 1 , ..., а т )Р х , аі .« т (у)^а 1 , ..., йа т . (18.10) 


аі 


т 


Поэтому, если распределения Р(Х), о> ш (« ш ) и ш а (а 1 , ..., а т ) 
известны (заданы), то, определив по формулам (18.9) и (18.10) 
функцию правдоподобия Р\ (у), можно затем определить подфор¬ 
муле (18.3) совместное распределение Р(Х,у). 

Итак, на вход синтезируемой системы поступает смесь у (і) сиг¬ 
нала и помех, статистические характеристики которой известны пол¬ 
ностью. Система на основе анализа смеси у (/) в течение некоторого 
интервала {(— А() I должна выдать на своем выходе требуемое 
колебание у ((), называемое решением. 

Операции, которые производятся в системе над колебанием у (і) 
для образования решения у ( і ), называются правилом решения и 
обозначаются у = Г (у). Полагается, что при отсутствии помех 
система дает точное решение, которое мы будем обозначать у т (і). 
При наличии помех оказывается 

Ѵ(0 = Ѵт(0 + Лѵ(0. (18.1!) 


где Ду (і) — ошибка воспроизведения сообщения. 

Вид требуемого точного решения у т (/) зависит от назначения 
системы. Если требуется простое воспроизведение сообщения X (1), 
то 


у Т (і) = Х(і). (18.12) 

Однако часто требуется не простое воспроизведение сообщения, 
а воспроизведение с осуществлением некоторых дополнительных опе¬ 
раций, например усиления, дифференцирования, интегрирова¬ 
ния, предсказания будущего закона изменения сообщения и т. п. 
В этих случаях должно выполняться условие 

у т (і)=АХ(і), (18.12') 

где А — некоторый заданный при синтезе оператор, соответствую¬ 
щий требуемому преобразованию (дифференцированию, предсказа¬ 
нию и т. п.). Воспроизведение сообщения X (і) по закону (18.12') 
мы будем в дальнейшем называть сложным воспроизведением сооб¬ 
щения. 

Правило решения Г (у) может быть регулярным (детермирован- 
ным) или статистическим. Регулярным называется такое правило, 
при котором каждой реализации у (і) смеси сигнала и помех соот¬ 
ветствует вполне определенное (т. е. с вероятностью, равной еди- 
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нице) решение у (і). Статистическим называется такое правило, при 
котором решение у (і) связано с у (і) не детерминированной, а ста¬ 
тистической зависимостью, т. е. при данном у (і) известно не реше¬ 
ние у (/), которое примет система, а лишь вероятность этого реше¬ 
ния. Как отмечалось выше, мы будем ограничиваться рассмотрением 
систем с детерминированными правилами решения, т. е. не содержа¬ 
щих специально вводимых в них статистических механизмов. 

При таком правиле решения между реализацией у (і) и ре¬ 
шением у {I) имеется регулярная (неслучайная) зависимость 

V = Г (у). (18.13) 

Следовательно, синтезируемая система на основании анализа реали¬ 
зации у ( і ) в течение интервала Аі вырабатывает в соответствии 
с правилом Г (у) решение у. Очевидно, оптимальным является та¬ 
кое правило решения Г (у) (т. е. такая структура системы), при 
котором решение у (і) оказывается наилучшим в том или ином 
смысле. Поэтому для нахождения оптимального правила решения 
следует выбрать количественную характеристику качества реше¬ 
ния у. Такой характеристикой является функция потерь («убыт¬ 
ков») I (X, у), назначающая потери («убытки»), соответствующие 
каждой комбинации сообщения X и принятого решения у. При 
простом воспроизведении наиболее распространенной является 
квадратичная функция потерь вида 

І(Х,у) = (Х-у)\ (18.14) 

В общем случае функция / (Х у у) может иметь самый различный 
вид в зависимости от назначения системы, однако во всех случаях 
она должна характеризовать потери, связанные с данной комбина¬ 
цией сообщения X и решения у, т. е. чем менее благоприятна (с точки 
зрения назначения системы) данная комбинация (Х } у), тем больше 
должна быть соответствующая ей величина / (X, у). 

Так как X и у являются случайными функциями времени (или 
случайными величинами), то и потери I (Х у у) являются случай¬ 
ными. Поэтому для оценки качества решения принимается не сама 
величина потери, а ее математическое ожидание 

Я=7(Ь, у), (18.15) 

т. е. 

#= [ йХ [і(Х, у)Р(Х, у)йу, (18.16) 

Л Х \ 

где Ах и Л т — области всех возможных значений X и у. 

Если функция потерь / (X, у) такова, что она не зависит от пра¬ 
вила решения Г (у), то величина / (X, у) называется риском, 
& К. — средним риском. При этом оптимальным является такое 
правило решения Г (у), которое дает минимум среднего риска, т. е. 
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обращает в минимум выражение (18.16). Отыскав это правило, мы 
находим тем самым оптимальный оператор системы, а следова¬ 
тельно, и структуру оптимальной системы. 

При квадратичной функции потерь вида (18.14) выражение 
(18.15) принимает вид 

Я = (к-у) 2 = Щ?, (18.15') 

т. е. средний риск совпадает со средним квадратом ошибки воспро¬ 
изведения сообщения. Следовательно, общеизвестный критерий 
минимальной среднеквадратичной ошибки является частным слу¬ 
чаем критерия минимального среднего риска, имеющим место при 
квадратичной функции потерь. 

Так как между у и у существует регулярная (неслучайная) 
зависимость у = Г(у), то 

Р (к у у) сіксіу = Р (к у у) йЫу у 

где у = Г (у), и выражение (18.16) можно представить в следую¬ 
щем виде: 

Я = | | Р (А, у) I [А, Г (у)] йЫу. (18.17) 

А у А \ 

(Так как пределы интегрирования по у не зависят от А и наоборот, 
то порядок интегрирования по А. и у в выражении (18.17) может 
быть любым). 

Выражение (18.17) удобно тем, что в него заданное априорное 
распределение Р (А, у) и искомое правило решения Г (у) входят 
в явном виде. 

Таким образом, оптимальное правило решения Г (у) (оптималь¬ 
ный оператор системы) может быть найдено из условия 

# = 11 Р (А, у) / [А, Г (у)] йкйу = тіп. (18.18) 

Математический анализ выражения (18.18), выполненный в ряде 
работ (см., например, [44, 47]) для различных видов функции по¬ 
терь I (к, у) и распределения Р (к , у) = Р (к) Рх (у), дал следую¬ 
щие основные результаты, которые потребуются нам для дальней¬ 
шего изложения. 

1. Для помехи и ш (і) в виде нормального белого шума и для це¬ 
лого ряда других помех при высоких требованиях к точности вос¬ 
произведения сообщения структура оптимальной системы не зави¬ 
сит от принятого при ее отыскании критерия оптимальности (вида 
функции потерь) для широкого класса этих критериев, включая 
критерий минимальной среднеквадратичной ошибки. 

Отсюда следует, что критерий минимальной среднеквадратич¬ 
ной ошибки (случай квадратичной функции потерь), хотя и не яв- 
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ляется универсальным, в большинстве случаев вполне применим 
при синтезе оптимальных систем. Важным преимуществом этого кри¬ 
терия является также то, что во многих случаях он приводит к наи¬ 
более простым и наглядным результатам. 

2. Чем выше требования к точности воспроизведения сообщения 
синтезируемой системой, тем в меньшей степени ее структура за¬ 
висит от вида априорного распределения сообщений Р (к). По¬ 
этому при синтезе систем высокой точности более допустимы по¬ 
грешности выбора или задания этого априорного распределения. 
В частности, в ряде случаев допустимо для упрощения синтеза по¬ 
лагать это распределение нормальным или равномерным, по крайней 
мере в качестве первого приближения. 

3. Если смесь у ( I) на входе системы имеет вид 

у{1) = кк(і) + и ш (і), (18.19) 


где к — константа, функция потерь / (к, у) зависит только от 
текущего значения ошибки (к — у), а шум и сигнал имеют нормаль¬ 
ные законы распределения, то при простом воспроизведении сооб¬ 
щения к (і) оптимальной является линейная система, а структура 
этой системы получается такой же, как при квадратичной функции 
потерь. Отсюда следует, что при линейной комбинации сообщения 
к ( і ) и шума и ш (і) вида (18.19) и нормальном законе их распределе¬ 
ния оптимальная система в достаточно широком диапазоне прочих 
условий является линейной системой и при ее синтезе допустимо 
исходить из критерия минимальной среднеквадратичной ошибки. 

4. Если функция потерь квадратична, т. е. при синтезе приме¬ 
няется критерий минимальной среднеквадратичной ошибки, то при 
простом воспроизведении сообщений оптимальное правило реше¬ 
ния, обеспечивающее выполнение условия (18.18), имеет следующий 
вид: 


у = I к Р у (к) (Ік = 

'А 


)1Р(П Рх(у)М 

Л\ _ 

I Р (X) і\ (У) а 
А\ 


(18.20) 


Так как при простом воспроизведении в соответствии с (18.11) 
и (18.12) 

ѵ(0 = Ч0 + Дѵ(0. (18.21) 

где Д у (() — ошибка воспроизведения сообщения А, ((), то в этом 
случае удобно обозначать эффект на выходе системы («решение») не 
у (і), а а ошибку воспроизведения сообщения обозначать 

ДА, (?), т. е. вместо (18.21) полагать 


388 


А* (*) = А, (0 + ДЦ0- 


(18.21') 



При этом соотношение (18.20) принимает вид 


х*= храх)<іх 


Ах 


I 1 Р (Ч Рх (У) л 
Ах _ 

I Р (X) р х (у) ах 

Ах 


( 18 . 22 ) 


В литературе решение X,* (?) часто называют оценкой сообщения 

я, (0. 

Распределение Р у (X), входящее в выражения (18.20) и (18.22), 
обозначает закон распределения сообщения X (?) при данной (из¬ 
вестной) реализации у (? ) входной смеси сигнала и шума. В отличие 
от априорного (доопытного) распределения X (?) это распределение 
называется апостериорным (послеопытным) распределением сообще¬ 
ний, так как оно относится к случаю, когда опыт по наблюдению 
смеси у (?) уже произведен, т. е. конкретная реализация у (?) вход¬ 
ного случайного процесса стала уже известной. Часто распределение 
Р у (X) называют также распределением обратных вероятностей 
(плотностей вероятности), так как оно характеризует вероятность 
первичного явления [сообщения X (?)}, при данном значении вызван¬ 
ного им вторичного явления — реализации процесса у (?). 

Интеграл ( ХР Ѵ (Х) йХ, входящий в выражение (18.22), есть не что 
Ах ' 

иное, как условное математическое ожидание сообщения X при дан¬ 
ной реализации у (і) входной смеси. 

Следует иметь в виду, что в тех случаях, когда сообщение яв¬ 
ляется функцией времени, распределения Р у (Я) и Р (Я), а следова¬ 
тельно, и интегралы, входящие в выражение (18.22), являются много¬ 
мерными (многократными). При этом интегралы вида ( / (А,) йХ 

Ах 

следует рассматривать как сокращенную запись многомерных ин¬ 
тегралов вида 

^ ... ^ / (А 1( Х 2 ,..., Х п ) сіХ 1 , <ІХ 2 , ..., йХ п , (18.23) 

Ах . Ах п 

где (А 1; Х 2 , ..., Х п ) — совокупность выборочных значений реализа¬ 
ции X (?) случайного процесса на интервале наблюдения А?, а п = 

= > 1 (если А? г -*■ 0, то п оо). 

Поэтому, хотя на первый взгляд выражение (18.22) кажется 
сравнительно простым, в действительности найти на его основе 
структуру оптимальной системы удается лишь при введении ряда 
дополнительных упрощающих ограничений. Некоторые пути таких 
упрощений будут рассмотрены далее. 

Из приведенных выше основных результатов теории статисти¬ 
ческих решений следует, что при математическом синтезе оптималь- 
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ной системы одним из наиболее удобных и универсальных (в смысле 
даваемых результатов) критериев является критерий минимальной 
СКО (среднеквадратичной ошибки). При этом основным исходным 
выражением для синтеза оптимальной системы является соотно¬ 
шение (18.22). 

Для практического использования этого соотношения нужно 
знать функцию правдоподобия Р А (у) и априорное распределение 
сообщений Р (X). При этом, как отмечалось выше, основная труд¬ 
ность применения выражения (18.22) для синтеза состоит в том, что 
в общем случае распределение Р (X) многомерное и вследствие этого 
интегралы оказываются также многомерными (строго говоря, бес¬ 
конечно-мерными). Поэтому успех решения задачи синтеза в значи¬ 
тельной мере зависит от того, каковы априорные статистические 
характеристики сообщений и насколько удачно они аппроксими¬ 
рованы соответствующими математическими выражениями. 

В настоящее время в теории статистических решений существуют 
следующие основные направления математического синтеза; 

1) оптимальная нелинейная фильтрация; 2) оптимальная линей¬ 
ная фильтрация; 3) оптимальная совместная оценка параметров. 

В общем случае для оптимального воспроизведения сообщений, 
являющихся функциями времени, требуется нелинейная система. 
Поэтому в общем случае синтез оптимальной системы сводится к ре¬ 
шению задачи оптимальной нелинейной фильтрации. Однако в ряде 
частных, но важных случаев оптимальная система оказывается ли¬ 
нейной и, следовательно, синтез сводится к оптимальной линейной 
фильтрации. Условия, при которых оптимальная фильтрация ока¬ 
зывается линейной, были сформулированы ранее в п. 3 ; и сводятся 
к тому, что сообщение К (і) должно входить в смесь у ( I) не в виде 
параметра (параметров) сигнала, а непосредственно и, кроме того, 
иметь, как и помеха, нормальный закон распределения. В других 
частных случаях, когда сообщение содержится в смеси у ( і ) лишь 
в виде одного или нескольких постоянных (за время наблюдения А^) 
параметров сигнала, задача сводится к оптимальной совместной 
оценке параметров сигнала. 

При синтезе систем радиоуправления сообщением, подлежащим 
воспроизведению, может быть, например, закон перемещения цели 
х^(1) относительно ракеты или относительно какой-либо фиксиро¬ 
ванной системы координат*. Этот закон движения должен быть вос¬ 
произведен на основе приема радиосигнала, отражаемого или излу¬ 
чаемого целью, и, следовательно, содержится в смеси у ( I) в виде 
одного или нескольких параметров сигнала. Например, в случае 
облучения цели синусоидальным сигналом о характере движения 
цели можно судить по величине амплитуды и (или) фазы (частоты) 
отраженного сигнала. 

* При раздельном синтезе координатора системы управления измеряе¬ 
мым (воспроизводимым) сообщением является параметр рассогласования, г(/). 
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В общем случае цель оказывается не точечной, а протяженной и состоит 
из совокупности распределенных в пространстве отражателей. Помехи в общем 
случае также могут приходить из разных точек пространства. По этому, 
строго говоря, совокупность колебаний (напряженностей поля), создаваемых 
в месте приема целью и помехой, должна рассматриваться не как функция 
времени у (/), а как некоторая функция Ф (/; х , у, г) времени и пространствен¬ 
ных координат точек, принадлежащих к области раскрыва приемной антен¬ 
ной системы. При этом для оптимального вопроизведения полезного сообще¬ 
ния, содержащегося в смеси Ф (/; х , у, г), необходимо производить оптималь¬ 
ную обработку этой смеси не только по времени, но и по пространственным 
координатам х , у, г, т. е. осуществлять одновременный синтез как собственно 
приемного устройства и низкочастотных цепей, так и приемной антенны. Од¬ 
нако теория такого одновременного пространственно-временного синтеза си¬ 
стем начала развиваться лишь в последние годы и оказывается весьма слож¬ 
ной (см., например, [103] ). Поэтому мы ограничимся рассмотрением слу¬ 
чаев, в которых принцип действия антенной системы при синтезе задан и, 
следовательно, смесь сигнала и помех задается не совокупностью напряжен¬ 
ностей поля Ф ( і\ х у у у г) в разных точках раскрыва антенной системы, а на¬ 
пряжением у ( і ) на выходе антенной системы. 

Так как воспроизводимый закон движения цели содержится 
в смеси у (1) в виде одного или нескольких параметров сигнала, 
то при синтезе системы радиоуправления в целом или при синтезе 
ее радиолокационной части приходится иметь дело не с линейной, 
а с нелинейной фильтрацией. 

Теория оптимальной линейной фильтрации может быть полез¬ 
ной, главным образом, при синтезе цепей вторичной обработки, 
а также при синтезе нерадиотехнической части системы радио¬ 
управления. В этих случаях под смесью у {і) сигнала и помех по¬ 
нимается их смесь не на выходе антенной системы, а на выходе ра- 
диопремного устройства и часто эту смесь можно представлять, по 
крайней мере в качестве первого приближения, в виде суммы (18.19), 
что, как отмечалось выше, при некоторых дополнительных допуще¬ 
ниях приводит к задаче оптимальной линейной фильтрации. 

Рассмотрим теперь несколько подробнее случаи, в которых за¬ 
дача оптимальной нелинейной фильтрации может быть сведена к за¬ 
даче совместной оценки параметров сигнала. Для этого, как сле¬ 
дует из изложенного ранее, необходимо, чтобы задачу воспроизве¬ 
дения закона движения цели х ц (() можно было свести к задаче вос¬ 
произведения одного или нескольких параметров этого закона, 
остающихся за время наблюдения Аі неизменными (постоянными). 
Такое сведение обычно удается осуществить в следующих двух слу¬ 
чаях. 

1-й случай — Случай квазирегулярных траекторий цели. Траек¬ 
тория цели называется квазирегулярной (почти регулярной, близ¬ 
кой к регулярной), если она может быть описана регулярными (т. е. 
неслучайными) зависимостями, содержащими случайные параметры. 
Иначе говоря, при квазирегулярных траекториях случайность 
проявляется лишь в случайности одного или нескольких парамет¬ 
ров, определяющих форму этих траекторий. Такой характер имеют, 
в частности, траектории космических аппаратов и баллистических 


391 



ракет на участках их свободного (пассивного) полета, т. е. полета 
при выключенных двигателях. При этом, как будет показано 
в 4-й части, эти объекты движутся не по произвольным, а по вполне 
определенным траекториям (в большинстве случаев эллиптическим), 
полностью определяемым значениями всего нескольких параметров 
Яі, я 2 , ...» а т (в большинстве случаев пяти параметров, определяю¬ 
щих форму и ориентацию эллипса, и одного фиксированного момен¬ 
та времени, например момента прохождения через перигей). Эти 
параметры остаются постоянными в течение всего участка свобод¬ 
ного полета данной ракеты, но могут меняться от одного пуска ра¬ 
кеты к другому по случайным законам и поэтому являются неизвест¬ 
ными случайными величинами, подлежащими воспроизведению 
(измерению). 

Следовательно, при квазирегулярных траекториях, задача не¬ 
линейной фильтрации может быть сведена к задаче совместной оцен¬ 
ки нескольких постоянных параметров я*, я 2 , а т этой траекто¬ 
рии. 

2-й случай — Случай раздельного синтеза системы первичной 
обработки. При первичной обработке время А/ из , отводимое на вос¬ 
произведение измеряемого сообщения х ц (і), выбирается значительно 
меньшим, чем полное время наведения ракеты Г н , поэтому на интер¬ 
вале времени Д/ из закон движения цели Хц (1) может быть с доста¬ 
точной точностью аппрокисимирован полиномом, т. е. представлен 
в виде 


*ц(0 — А) + А/і (0 + А 2 (/ 2 ) (0 + ••• + А т І т (І), (18.24) 

где Д ( і ),..., ! т {і) —известные функции времени; Л 0 , А 4 , ..., А т — 
некоторые неизвестные коэффициенты, которые могут рассматри¬ 
ваться как случайные величины. 

Это означает, что задача воспроизведения случайной траекто¬ 
рии Хи[і) сводится к задаче совместной оценки совокупности по¬ 
стоянных параметров Л 0 , А і9 ..., А т . Очевидно, чем меньше время 
первичной обработки А^ из и чем меньше максимальная возможная 
скорость изменения процесса х ц (/) во времени (чем больше время 
корреляции этого процесса), тем меньше, членов может содержать 
аппроксимирующий полином (18.24) и, следовательно, тем проще 
будет решить задачу синтеза. Если Д/ из <; 1 сек , то обычно оказы¬ 
вается достаточным выбирать т = 1 -г- 2. 

Простейшим видом полинома (18.24) является степенный поли¬ 
ном, при этом 


М0 = <; МО = и0 = * т . 

Однако в ряде случаев оказывается более целесообразным исполь¬ 
зовать не степенные, а ортогональные полиномы (например, поли¬ 
номы Чебышева), т. е. полиномы, в которых функции (I), / 2 .(0. 
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! т (і) удовлетворяют на интервале А/ из условию ортогональности: 


Л'.,э 

Г шь(і)<и= 

О 

где с = СОП5І. 

Применение ортогональных полиномов вместо степенных может 
дать существенное упрощение аналитического исследования. 

Итак, при математическом синтезе систем радиоуправления 
в целом или их частей могут применяться все три указанных выше 
направления теории статистических решений. При этом для синте¬ 
за системы радиоуправления в целом или ее радиотехнической части 
(кроме цепей вторичной обработки) применяется теория нелиней¬ 
ной фильтрации, которая в ряде случаев может быть заменена тео¬ 
рией совместных статистических оценок параметров сигнала. 

Задача совместных статистических оценок параметров сигнала 
рассматривается в гл. 24. Поэтому в данной главе мы ограничимся 
изложением теории оптимальной линейной и нелинейной фильтра¬ 
ции. 


II при / ф і, 
с при / = і< 


(18.25) 


§ 18.3. ОПТИМАЛЬНАЯ ЛИНЕЙНАЯ ФИЛЬТРАЦИЯ 

Классическая постановка задачи оптимальной линейной филь¬ 
трации, сформулированная. Н. Винером еще в 1942 г. [48], заклю¬ 
чается в следующем. На вход линейной системы (фильтра) с постоян¬ 
ными параметрами поступает сумма сообщения и помехи 

у (О = Ц0 +МО- ( 18 - 26 ) 

Как сообщение, так и помеха считаются стационарными случай¬ 
ными процессами с нулевыми средними значениями и известными 
корреляционными функциями (т) и і? ш (т). Если колебания 
X (і) и и ш {і) взаимно коррелированы, то функция их взаимной кор¬ 
реляции # Хш (т) также полагается известной и не зависящей от на¬ 
чала отсчета времени. Так как фильтр является по условию линей¬ 
ной системой с постоянными параметрами, то он полностью харак¬ 
теризуется своей импульсной реакцией § ( і ) или передаточной функ¬ 
цией К (/о)). 

Задачей линейного фильтра, наряду с очищением сообщения от 
помех, может быть какое-либо его линейное преобразование, т. е. 
может требоваться сложное воспроизведение сообщения X (і) по 
закону (18.12'), где А = О (р) — линейный оператор. 

Колебание у (/) на выходе линейной стационарной системы свя¬ 
зано с колебанием на ее входе соотношением 

00 

у(і)= 1 у{і-х) ё {х)(1х. (18.27) 
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В случае физически реализуемого фильтра должно выполняться 
условие 

^г(() — 0 при і<^0, (18.28) 

и соотношение (18.27) принимает вид 

' 

У (О = \у(* — Т )^( Т М Т - (18.29) 

О 

С учетом (18.26) получаем 

00 

у (1) = I* [X (і — т) + и ш ( і — т)] § (т) Аг. (18.30) 

о 

Требуемое же колебание на выходе есть у т (/). Поэтому ошибка е (^), 
получающаяся на выходе фильтра, равна 

е(0 = Ѵ(0-Тт(0. (18*31) 

Для эргодического стационарного процесса справедливо соотно¬ 
шение 

т 

в 2 = Ііт | 8 2 (і)сІі, (18.32) 

Т -у оо _у 

т. е. усреднение по реализациям может быть заменено усреднением 
по времени. Поэтому 

т 

в* = 1іт5І- | [ѵ(0 — Я(Р)ЧО]*Л. (18.33) 

Т -> ос _ 'р 

где у (і) определяется .формулой (18.30). 

Оптимальным считается такой фильтр, у которого величина е 2 
получается минимальной. Следовательно, математически задача 
сводится к отысканию такого вида импульсной реакции § ( і ), вхо¬ 
дящей в формулу (18.30), при котором интеграл (18.33) минимален. 
Решение этой задачи методом вариационного исчисления дает, что 
искомая характеристика § (і) оптимального линейного фильтра 
должна являться решением следующего интегрального уравнения 
(см., например, [48]): 

ЭО 

[я у (*-02(0^ = #ут т ( т )’ ( 18 - 34 ) 

о 

т>>0. 

Здесь 

Д,(т) = У(*)У(* + *) (18.35) 

и 

#п т = У (0 Ѵт (і + г) (18.36) 
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являются корреляционными функциями, которые полагаются из¬ 
вестными. Если сообщение X (/) и помеха и ш {і) статистически неза¬ 
висимы. (что имеет место во многих реальных случаях), то 


Яу Тт СО — X ( і ) у т (I т), 

(тг) = #Л (т) + # ш (г). 


(18.37) 


Если, кроме того, требуется лишь простое воспроизведение сообще¬ 
ния, т. е. у т (і) = X (/), то 

Яп х (0 = &(0. (18.38) 

Решение уравнения (18.34) приводит к следующему выражению 
для передаточной функции К (/со) оптимального линейного фильтра 
[48]: 


К (/со) = 


1 

2тп|) (/со) 


оо 

Г 

о 


I 


— ос 


5 л т ( ю > 
ф (— /®) 


еі т1 й®. 


(18.39) 


где 

Ф (/со) ф (— /со) = | ф (/со) | 2 = 8 у (со). (18.40) 

Здесь 8уу (со) и 5у (со) — энергетические спектры, соответствую 
щие функциям корреляции К У1 (тг) и /? у (т), т. е. 


ОО 


8 Уу т С®) — і *УТ т ( Т ) е * ШХ ^9 


—оо 
00 


5 у (о))== | х)ег^йх а 


—00 


(18.41) 


Так как функции корреляции (і) и К. у ( і ) при решении задачи 

полагаются известными, то известны и энергетические спектры 
в уь (со) и 5 у (со). Поэтому для вычислений по формуле (18.39) требует. 

ся лишь определить комплексную величину ф (/со), модуль |ф(/со)| 
которой предварительно определен из соотношения (18.40). 

Между функциями ф(/со) и |ф(/со) [ существует такая же связь, 
как между передаточной функцией К (]<*>) и ее модулем | К О®) I • 
Поэтому для вычисления ф (/со) по найденной величине | ф (/со) | 
можно применить такую же методику [48]. 
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Передаточной функции, определяемой соотношением (18.39), 
соответствует минимальная среднеквадратичная ошибка 


00 

4ш = І] КИ —(18.42) 

—оо 

00 

где 5 Тт (ю)= | К ь (т)е~і т <іх. 

—00 

есть энергетический спектр функции у г (і). 

Практические вычисления по формулам (18.39) и (18.42) оказы¬ 
ваются в общем случае весьма громоздкими (см., например, [48]), 
а сами эти формулы мало наглядными (один из простейших приме¬ 
ров таких вычислений дается далее, в § 18.6). 

Значительное упрощение получается, если на фильтр не на¬ 
кладывать требования физической осуществимости (18.28). При 
этом, как было показано впервые Бодэ и Шенноном, передаточная 
функция К (/со) оптимального фильтра определяется следующим 
простым соотношением [48]: 

«уг (®) 

*</“> = ТД5Г <18 ' 43> 


Если %(і) и и ш (() статистически независимы, а воспроизведение 
простое, эта формула принимает вид 


К (/©) = 


«X («>) 

«X (“) + «ш (“) ’ 


(18.44) 


где 5х (со) и 5 Ш (со) — энергетические спектры сообщения Я (і) и 
помехи и ш (і) соответственно. При этом 


е 


2 

МИН 


00 

2_ Г «х (<■>) 5 ш («>) 

2я 3 5 Х ((О) + 5 Ш (со) 

— ОО 



(18.45) 


Оптимальный линейный фильтр, определяемый соотношением 
(18.34) или (18.39), называется по имени его автора фильтром Ви¬ 
нера и соответствует случаю, когда сообщение X ( I ), помеха и аі (і) и 
синтезируемый фильтр стационарны. Впоследствии задача опти¬ 
мальной линейной фильтрации была обобщена на случай неста¬ 
ционарных сообщения, помехи и фильтра (при этом, как и у Винера, 
сообщение и помеха полагались имеющими нулевые средние зна¬ 
чения). В этом более общем случае импульсная реакция § (і, т) 
оптимального линейного фильтра определяется интегральным 
уравнением 

і 

I Яѵ ( Т > 8 )ё{І> 8) ^5 = Ял, (*. Т )> (18.46) 

і О 
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При выполнении этого условия средний (по реализациям) квадрат 

ошибки е 2 ( і ) оказывается в каждый момент времени минимальным 
и равным 

_ _ і 

. ЪІ И „ = УІ(І)—§в(і,т)Куі т (і,т)ат:. (18.47) 

і О 

В формуле (18.46) функции (х, 5 ) и (і,т) являются соот¬ 
ветственно функцией корреляции Я у (4> 4) входной смеси у ( I ) и 
функцией взаимной корреляции Яу^ Мі, 4) между у(і) и требуе¬ 
мым выходным эффектом у т (і), У которых произведена соответ¬ 
ствующая замена аргументов [например, Я У і (і, т) получается из 

Я УТт (*і, 4) заменой 4 на і и 4 на т]. 

Так как в рассматриваемом случае процессы у ( I ) и у. г (/) могут 
быть нестационарными, то в отличие от уравнения (18.34) функции 
корреляции зависят от і и т, а не только от т. Кроме того, так как 
синтезируемая система может оказаться нестационарной системой, 
ее импульсная реакция равна § (і, т) [а не § (1) или § {і — т) ]. 
Пределы интегирования в уравнении (18.46) изменены по сравнению 
с (18.34), так как в данном случае предполагается, что наблюдение 
начинается в момент 4 и, следовательно, учитывается нестационар¬ 
ный процесс, вызванный включением в момент 4 самой системы или, 
что то же самое, появлением в этот момент входной смеси у (I ). 
В рассмотренном же ранее случае Винера все процессы в системе 
полагались стационарными, т. е. полагалось 4 = — оо, при конеч¬ 
ном значении 1 (или, что то же самое, полагалось і -*• оо при 4 = 0). 
Нетрудно убедиться, что уравнение (18.34) может быть получено из 
(18.46) как частный случай, имеющий место при 4— 00 » 

Яуі г (4. 4) = Я уЪ (4 — 4), Я у (4. 4) = К у (4 — 4) и § (4 т) = 

= § (I —т). Следовательно, уравнение (18.46) может рассматри¬ 
ваться как обобщенное (на нестационарный случай) уравнение 
Винера. 

Если помеха и ш (і) имеет вид белого Шума, а воспроизведение 
сообщения простое, то 

Яш(4> 4) = «об(4 — 4) 

И 

^УТ Х (^1> У = Ях(*1, У» 

где $о — спектральная плотность шума (двусторонняя). 

При этом, как нетрудно убедиться, уравнение (18.46) принимает 
следующий вид: 

і 

I#х(т, з)§((, з)йз+8 0 §(і, т) = Ях(і, т), (18.48) 

и 

4 ^ ^ ^ 4 
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К сожалению, в общем случае найти точное аналитическое реше¬ 
ние интегрального уравнения (18.46) не удается. В настоящее время 
точное аналитическое решение этого уравнения найдено лишь для 
случая, когда Х(і) и и ш (і) являются стационарными случайными про¬ 
цессами (см., например, [45]). Для нестационарных X (?) и и ш (і) точ¬ 
ное решение уравнения (18.46) удается получить лишь для некото¬ 
рых специальных видов корреляционных функций Р. у ( I , т) и 

Л Ят , (*. т )- 


Так например, изложенный в [49] метод Шинброта позволяет получить 
точное решение, если корреляционные функции могут быть представлены 
в следующем виде: 

О 

К у (іу 'О а 2 а <і (0 Ь я ( т ) при т 

(7=1 

е 

Ку (і і , т) = 2 а я ( т ) (0 при * > і 

(7=1 


и 


причем 




МО ь д ( т )> 


(18.49) 


С? 

V = 2 [в 9 (0 Ьд (т) - ад (х) Ьд (()] = V (І - Т), 
(7=1 


т. е. зависит только от разности ( і — т). Некоторые примеры синтеза опти¬ 
мальных линейных фильтров будут приведены в § 18.5. Пока же мы ограни¬ 
чимся следующим примером определения потенциальной точности наведения 
снаряда на цель, приведенным в [49]. Пусть в момент і — 0 цель начинает 
маневр с постоянным поперечным ускорением № ц , т. е. 

(0 = — 2 — при * > 

Хц (0 = 0 при і < О, 

причем № ц — случайная величина с нулевым средним значением. Тогда 
идеальным с точки зрения точности наведения было бы возникновение у ра¬ 
кеты точно такого же поперечного перемещения, т. е. в данном случае требуе¬ 
мая реакция на выходе идеальной системы равна 


(18.50) 


7т (?) = *Ц (?) 


ѴпР 

2 


(18.51) 


Пусть помеха, приведенная ко входу системы, т. е. к перемещению х ц (/), 
равна и ш ((), т. е. 

У(0==*ц(0 + «ш(0. (18.52) 

и синтезируемая оптимальная система наведения ищется в классе линейных 
систем. Тогда задача сводится к оптимальной линейной фильтрации — 
требуется, чтобы при наличии на входе системы смеси полезного сообщения 
дгц (/) и помехи на выходе системы получалась реакция 7 (/), имеющая ми¬ 
нимальное среднеквадратичное отклонение от требуемого эффекта у т (/). 
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Для синтеза оптимальной линейной системы нужно знать корреляцион¬ 
ные функции Я у (і ІУ і 2 ) и Я у ^ (4» Так как в данном случае 7 т (0=*ц(0» 

то 

^УТ т (/і ’ І2) = У № ^ * 08.53) 

Будем полагать, что сообщение Яц (^) и помеха # ш (?) статистически независимы, 
причем помеха и ш (?) имеет нулевое среднее значение. Тогда, учитывая, что 
среднее значение ускорения № ц также равно нулю, получим из (18.51), (18.52) 
и (18.53) следующие соотношения: 


Яу (?і, ?г) — х и Оі) х и Ог) “Ь и ш Оі) и иі 0 2 ) 1=3 
И7 2 

= X Ч и + Кш (*і, #«), (18.54) 

_ И7 2 

0і> ^2) = Оі) О2) “ 4 ^2* (18 - 55 ) 

Пусть функция корреляции помехи равна 

Яш(<і, *!)=о , е чм ' , “Ч (18-56) 


т. е. помеха, начиная с момента ? 0 = 0, является стационарным случайным 
процессом с дисперсией, равной а 2 , и шириной спектра, определяемой вели¬ 
чиной коэффициента р. 

Из соотношений (18.54) и (18.56) следует, что в рассматриваемом случае 


№ 2 

Яу (І, т) = и + а 2 е -|? І'-^І 


и 


> 


№ 2 

*Л Т = ~4~ * х ' 


/ 


(18.57) 


Нетрудно убедиться, что такие корреляционные функции удовлетворяют 
условиям (18.49) и, следовательно, для синтеза оптимальной системы можно 
применять метод решения интегрального уравнения (18.46), предложенный 
Шинбротом. Выполненное этим методом решение дает после целого ряда пре¬ 
образований следующие результаты [49]: 


е2 (Омин —- — -—- - (18.58) 

И? 2 ? 3 

1 "Ь 120ст а Р ( 3 Р 2 ^ 2 “Ь І^Р? + 20) 

Из формулы (18.58) следует, что при ?->0 и при ?->оо ошибка наведения 
стремится к нулю. Следовательно, существует некоторое наиопаснейшее зна¬ 
чение времени ? н0 , при котором потенциальная точность оказывается наихуд¬ 
шей. При синтезе полагалось, что цель начинает маневр с постоянным уско¬ 
рением^ момент ? = 0; поэтому величину ? ь0 можно рассматривать как наи¬ 
опаснейшее значение интервала времени от начала маневра цели до окончания 
наведения, т. е. до «встречи» ракеты с целью. Приравнивание нулю производ- 
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ной по времени от выражения (18.58) дает следующую связь между парамет¬ 
рами о 2 и Р и наиопаснейшим интервалом времени / но : 


< 480 

с а р 4 ~(Ри) 3 [3(Р*но) 2 -20] • 


(18.59) 


Например, при 0 = 20 — , с = 3 м и у = 5 ^ получается і н0 ж 0,5 сек 
и формула (18.58) дает следующее значение промаха: 


^эф 


= 1 ^ 


мин 


2,2 м. 


§ 18.4. ОСНОВНЫЕ СООТНОШЕНИЯ ПРИ ОПТИМАЛЬНОЙ 
НЕЛИНЕЙНОЙ ФИЛЬТРАЦИИ 

В данном параграфе мы будем рассматривать нелинейную филь¬ 
трацию как общую задачу воспроизведения (измерения) сообщения 
X (і), являющегося функцией времени. Результаты этой теории 
могут быть непосредственно применимы к синтезу отдельных изме¬ 
рительных устройств, входящих в состав системы управления (из¬ 
мерителей дальности, скорости сближения, угловых координат), 
а при некоторых дополнительных условиях, как показано в конце 
данной главы, и для синтеза системы радиоуправления в целом. 

При оптимальной нелинейной фильтрации исходным является 
выражение (18.22). Как отмечалось вг§ 18.2, для его раскрытия при¬ 
ходится делать целый ряд упрощающих предположений и, в пер¬ 
вую очередь, применять соответствующую аппроксимацию статисти- 
стических характеристик воспроизводимого сообщения X (і). В на¬ 
стоящее время наиболее существенные результаты удалось получить 
для случаев, когда X ( і ) может считаться нормальным (гауссовым) 
или марковским случайным процессом. 

Изложенное ниже дается применительно к случаю, когда сооб¬ 
щение X (і) имеет нормальное распределение. Однако часть приве¬ 
денных результатов, как поясняется ниже, остается справедливой 
и при других законах распределения сообщений. 

Основы теории нелинейной фильтрации в том виде, как она из¬ 
лагается далее, были заложены в 1961 г. И. А. Большаковым и 
В. Г. Репиным [99] и развиты в дальнейшем в целом ряде работ 
[45, 100 и др. ]. При этом наиболее существенные и наглядные ре¬ 
зультаты были получены при введении следующих допущений 
(в большинстве случаев вполне оправданных при синтезе систем 
радиоуправления): 

1. Смесь сигнала и помех на входе синтезируемой системы опи¬ 
сывается соотношением (18.1). При этом воспроизводимое сообщение 
X ({) входит в выражение для сигнала и с (і, X, а,, ..., а т ) непос- 
средственно, а не под знаком интегрального, дифференциального 
или какого-либо другого оператора, т. е. имеет место так называе¬ 
мая прямая модуляция сигнала сообщением X (і). Как нетрудно 
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убедиться, амплитудная и фазовая модуляция являются примерами 
такой прямой модуляции. При частотной модуляции сообщение К ( I ) 
входит в выражение сигнала под знаком интеграла (так как мгно¬ 
венная фаза сигнала является интегралом от мгновенной частоты) 
и, следовательно, этот вид модуляции не является прямым. 

2. Требуется обеспечить минимальную среднеквадратичную 
ошибку простого воспроизведения сообщения, т. е. обеспечить 


е 2 (/) = [А,(/) — Я.*(/)] 2 = тіп. (18.60) 


3. Воспроизведение сообщения К ( I ) должно быть весьма точ¬ 
ным, т. е. средний квадрат ошибки в 2 ( I ) должен быть весьма малой 
величиной. 

4. Сообщение % (/) имеет нормальный закон распределения с из¬ 
вестными средним значением %(() и функцией корреляции Ні(Іі, 4). 

5. Сообщение К (I) изменяется медленно по сравнению с адди¬ 
тивной помехой и т (і) и по сравнению с меняющимися во времени 
паразитными параметрами сигнала, т. е. выполняются условия 


Т"кор X Ткор ш И Т КО рХ ^ Т 


кор а» 


(18.61) 


где Ткорх, т КО р ш и т кор а — соответственно время корреляции сооб¬ 
щения, аддитивной помехи и паразитных параметров сигнала 
(флуктуаций сигнала). 

6. Действие комбинационной составляющей помехи (параметри¬ 
ческих флуктуаций) пренебрежимо мало. Это означает, как было 
показано в § 12.3, что эквивалентная полоса пропускания системы 
АР Э должна быть мала по сравнению с эквивалентной шириной 
спектра комбинационной составляющей помехи. 

7. Статистические характеристики паразитных параметров сиг¬ 
нала сц, ..., а т не зависят от времени. 

С учетом всех этих допущений анализ исходного выражения 
(18.22) дает после весьма громоздких преобразований (см., напри¬ 
мер, [99]) следующие результаты. 

1) Оптимальная оценка %* (() воспроизводимого сообщения 
равна 

і 

*,*(/)= т)г(т)4т+Х(Г), (18.62) 

Іо 

где импульсная реакция т) определяется из интегрального урав¬ 
нения 


к 


і 


с (І, 5) 8 ( 8 > т ) ^ 8 + с т) = 8 (і> т). 


(18.63) 


14 Зак. 2073 
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Входящая в это выражение вспомогательная функция с(і, т) опре¬ 
деляется, в свою очередь, из следующего интегрального уравнения: 

і 

К \с(І, 8)К.\(3, Х)(І5+С(І, х) = Р\(і, т). (18.64) 

іо 


В этих формулах і 0 — момент начала воспроизведения (измерения) 
сообщения Ці), а I — текущий момент времени. 

2) Входящие в формулы функция г(і) и постоянный коэффициент 
к определяются следующими выражениями: 



’ д<2 (; у , X, і ) " 
дХ 


У 


\=х* 


(18.65) 


Р 2 <1 (у, X, і) 1 
ді 2 


(18.66) 


(волнистая линия сверху обозначает усреднение по времени за 
бесконечно большой интервал времени). 

Функция <3 (у, X, і) определяется из уравнения 

і 

Г <3(у,Х,і)(Іі = — 1пРх(у), (18.67) 

і-м 


где. Рі(у) — функция правдоподобия при реализациях у(і), опре¬ 
деляемых на интервале ( I — А I) ч- і, который может быть произ¬ 
вольным в следующих пределах: 

Т'Кор ш» Скорее « А і « ^корХ » (18.68) 


т. е. интервал А і должен быть много большим интервалов корреля¬ 
ции Ткорш и т КО ра помех, но малым по сравнению с временем кор¬ 
реляции сообщения. [В силу принятых выше допущений одновре¬ 
менное выполнение неравенств (18.68) возможно.] 

3) Функция г{і) может быть представлена также в следующем 
виде: 

г(і) = к \г (і) + Ае п (01. (18.69) 

где, как и ранее, 

в (1) = Х(1) — Х*(1), (18.70) 

а Ае п (0 — стационарный белый шум с энергетическим спектром 
(односторонним) 

#по = -^- (18.71) 


4) Ошибка е (/) имеет нормальное распределение с нулевым 
средним значением [е ( I ) = 0] и дисперсией 

о\(і) = е 2 (0 = с(і, I), 
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(18.72) 



где функция с(і , і) получается из указанной выше вспомогатель¬ 
ной функции с(і , т) заменой т на і. 

Приведенным выше соотношениям (18.62) — (18.67), (18.69) и 
(18.70) соответствует эквивалентная схема, изображенная на 
рис. 18.3. На этой схеме Дис (дискриминатор) обозначает элемент 
(в общем случае нелинейный), который вычисляет функцию г(і) 
на основании обработки принятого колебания у (I) и с учетом из¬ 
меренного значения А,*(/); Ф 4 — линейный фильтр с импульсной 
реакцией §(і, т), определяемой уравнениями (18.63) и (18.64). 
Нетрудно убедиться, что часть схемы (рис. 18.3), заключенная 
между точками а и Ь, действительно преобразует г(і) в к*({) в со¬ 
ответствии с уравнением (18.62). Дискриминатор Дис, как сле- 
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Рис. 18.3 

дует из рис. 18.3, преобразует входную смесь у(і) в г(і). Закон этого 
преобразования определяется соотношениями (18.65) и (18.67). Сле¬ 
довательно, эти соотношения полностью определяют структуру 
дискриминатора. 

Из формулы (18.65) следует, что при образовании г(і) из у(і) 
должно учитываться измеренное значение Х*(() сообщения. Следо¬ 
вательно, в дискриминатор должно вводиться кроме у((). измеренное 
значение сообщения т. е. должна существовать цепь обратной 
связи от выхода измерителя к дискриминатору, как это и показано 
на рис. 18.3. Из выражений (18.69) — (18.71) следует, что дискри¬ 
минатор Дис выдает на своем выходе колебание, пропорциональное 
сумме сигнала ошибки г(і) и белого шума со спектром 2 //с, т. е. вос¬ 
производит сигнал ошибки г(і) с погрешностью, характеризуемой 
помехой Ав п (/). 

Из рис. 18.3 и формулы (18.69) следует, что при вычислении 
%*(() можно вместо схемы рис. 18.3 применять эквивалентную схему, 
приведенную на рис. 18.4. На этой схеме Ф 2 — линейный фильтр 
с импульсной реакцией к§(і, т). Следовательно, фильтр Ф 2 отли¬ 
чается от фильтра Фі (рис. 18.3) лишь тем, что его коэффициент пере¬ 
дачи увеличен в к раз. 

Из рис. 18.3 и соотношений (18.69) и (18.71) следует, что качество 
действия дискриминатора полностью характеризуется единствен¬ 
ным параметром к, который, во-первых, является коэффициентом 
передачи (крутизной) дискриминатора для малых значений сигнала 
ошибки и, во-вторых, однозначно определяет спектральную плот¬ 
ность помехи Ае п (/) на его выходе. 


14* 
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Из рассмотрения рис. 18.3 и 18.4 следует также, что в оптималь¬ 
ной системе функции дискриминатора и линейного фильтра Ф і 
таковы: 

а) дискриминатор должен выделить из смеси у(і) сигнал ошибки 
ъ(і) с минимальной погрешностью, т. е. обеспечить минимум спект¬ 
ральной плотности § ш0 помехи на его выходе; 


л(і) 



б) линейный фильтр Ф 2 (а значит, и фильтр Ф і) должен обеспе¬ 
чить минимум среднего квадрата е а ошибки воспроизведения со¬ 
общения Ц/) в схеме рис. 18.4, т. е. в условиях, когда на его вход 


х(г) е(і)=. 

%*(і) 


е(і) =%(!.)-X? 


ле п (і) 


6- 




ф 2 



__| 




Х(і)+ле п (і) 




кд (і, г) 


_Т &*(і) 


%*(*) 


В) 




д ъ (і,г')=кс(і,'Г) 
-> Фъ 



Рис. 18.5 


поступает сумма сигнала ошибки г(і) и белого шума Де п (0 со спект- 

2 

ральной плотностью, равной —. 

Синтез дискриминатора и линейного фильтра можно произво¬ 
дить независимо. Действительно, структура оптимального дискри¬ 
минатора полностью определяется выражениями (18.65) и (18.67), 
которые не зависят непосредственно от параметров фильтра Фі. 
При синтезе же оптимального фильтра Фі (или Ф 2 ) можно исходить 
из уравнений (18.63) и (18.64) или непосредственно из схемы 
рис. 18.4, если в этой схеме полагать заданной функцию корреляции 
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сообщения Кх {іи 4) и наложить требование получения минимума 

среднего квадрата ошибки е 2 . При этом, если дискриминатор еще 
не рассчитан и его параметр к еще не определен, можно получить 
решение сначала в общем виде, т. е. для произвольного значения к. 

Поскольку большинство принятых ранее допущений были ка¬ 
чественными [см., например, соотношения (18.61)], для надежно¬ 
го суждения о том, в какой мере найденная структура системы бу¬ 
дет оптимальной для реальных характеристик сообщений, сигналов 
и помех можно поступить следующим образом. Для найденной 

структуры системы следует вычислить средний квадрат ошибки е 2 
путем анализа прохождения сигнала и помех через эту систему и 
сравнить полученное значение со значением, даваемым формулой 

(18.72). Если вычисленные обоими путями значения е 2 окажутся 
близкими друг к другу, то это будет означать, что найденная струк¬ 
тура системы действительно достаточно близка к оптимальной. 

Следует отметить, что при синтезе оптимального линейного 

фильтра Ф 2 (а значит и Ф 4 ) можно в схеме рис. 18.4 полагать ЦІ) — О, 
если одновременно принять, что среднее значение сообщения Ці) 
на входе системы тоже равно нулю. Найденный при этом резуль¬ 
тат будет справедлив и в случае, когда в действительности Ці) Ф 0. 
Это объясняется тем, что в схеме рис. 18.4 среднее значение измерен¬ 
ного сообщения А.*(/) равно Ці), и вследствие этого при образовании 
сигнала ошибки е(і) средние значения, содержащиеся в процессах 
Ці) и %*(і), взаимно компенсируются, и на вход фильтра Ф 2 не 
поступают. 

Следовательно, при синтезе фильтра Ф 2 можно исходить из эк¬ 
вивалентной схемы рис. 18.5, а. При этом следует полагать Ці) = 0. 
Схему рис. 18.5, а можно представить также в виде, изображенном 
на рис. 18.5, б, так как перенос возмущения Де п (/) на вход системы 
не изменяет эффекта на ее выходе. Но линейный фильтр Ф 2 , охва¬ 
ченный обратной связью, так же является линейной системой с не¬ 
которой импульсной реакцией ^ э {і, т). Поэтому схема рис. 18.5, б 
может быть представлена в виде, изображенном на рис. 18.5, в, 
где Ф э — некоторый эквивалентный линейный фильтр с импульсной 
реакцией § э (і, т). 

Из рис. 18.5, в следует, что фильтр Ф э должен обеспечивать вос¬ 
произведение с минимальной СКО сообщения Ці), поступающего 
на его вход в смеси с аддитивным белым шумом Ае п (і). Эта поста¬ 
новка задачи полностью совпадает с изложенной в предыдущем па¬ 
раграфе задачей оптимальной линейной фильтрации. 

Поэтому оптимальная импульсная реакция § э (і, т) должна 
определяться интегральным уравнением вида (18.48), т. е. урав¬ 
нением 

і 

3 Ях (Т, 5) Ц ъ (І, з) (І8 + 8 0 § э (І, т) = #Х ( І , т). 

Іо 
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Сопоставляй это уравнение с уравнением (18.64) и учитывая, что 
в данном случае 

Яшо 1 
5 ° ~2~ = ~к’ 

получаем 

§ э ( і , т) = кс ( і , т), 

т. е. введенная ранее вспомогательная функция с(і, т) является 
(с точностью до постоянного множителя к) импульсной реакцией 
эквивалентного линейного фильтра Ф э , осуществляющего оптималь¬ 
ную фильтрацию сообщения Ці) в схеме рис. 18.5, в. 

Из соотношения (18.63) следует, что импульсная реакция §(і, т) 
оптимального линейного фильтра Ф 2 связана с импульсной реакцией 
с((, т) также интегральным уравнением. Таким образом два интег¬ 
ральных уравнения (18.63) и (18.64), определяющих структуру оп¬ 
тимального линейного фильтра Ф ь входящего в систему рис. 18.3, 
имеют следующий смысл: а) уравнение (18.64) позволяет по харак¬ 
теристикам сообщения Ці) и белого шума Ле п (/) найти импульсную 
реакцию кс(і, т) эквивалентного линейного фильтра, включенного 
по схеме рис. 18.5, в; б) уравнение (18.63) позволяет по найденной 
импульсной реакции кс(і, т) этого фильтра, найти соответствующую 
импульсную реакцию линейного фильтра Ф 2 (или Ф 4 ), т. е. фильтра, 
охваченного цепью обратной связи. Таким образом, структура 
оптимального линейного фильтра Ф\ определяется не одним, а дву¬ 
мя интегральными уравнениями потому, что этот фильтр охвачен 
цепью обратной связи. 

Отсюда следует также, что теория оптимальной нелинейной филь¬ 
трации включает в себя теорию оптимальной линейной фильтрации 
как частный случай. 

Из соотношений (18.65) — (18.68) следует, что при синтезе оп¬ 
тимального дискриминатора входная смесь у(і) рассматривается на 
интервале А/, малом по сравнению с т КО рх, но большом по сравнению 
с т КО рш и Ткора. Это означает, что оптимальный дискриминатор, 
обладая существенной инерционностью (а следовательно, и фильт¬ 
рующими свойствами) по отношению к помехам и флуктуациям 
сигнала, является в то же время практически безынерционным по 
отношению к воспроизводимому сообщению Ці). 

Таким образом оптимальная система оказывается состоящей из 
двух существенно различных элементов: нелинейного (в общем 
случае) элемента, безынерционного по отношению к сообщению 
Ці) (дискриминатора), и линейного инерционного (как для помех, 
так и для сообщения А,(/)) элемента — фильтра Ф 4 . 

Такой результат объясняется характером принятых при синте¬ 
зе допущений, и в первую очередь допущениями о медленности 
изменения сообщения Ці) и малости ошибки его воспроизведения. 

Действительно, пусть, например, мы синтезируем радиоприемное 
устройство, действующее по простейшей схеме, т. е. состоящее из 
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усилителя высокой частоты (включающего усилитель радиочастот^, 
преобразователь частоты и усилитель промежуточной частоты), 
детектора и усилителя низкой частоты. Известно, что при сильных 
помехах и при широком спектре сообщения для обеспечения наи¬ 
лучшего воспроизведения сообщения необходимого сужать полосу 
пропускания в первую очередь до детектора, даже если это сужение 
полосы вызывает некоторые искажения сообщения. 

Если же приемник предназначен для весьма точного воспроиз¬ 
ведения сообщения и, следовательно, будет работать при не слиш¬ 
ком сильных помехах, а ширина спектра сообщения невелика, то 
можно без ущерба для качества воспроизведения сообщения сделать 
полосу пропускания до детектора достаточной для неискаженного 
(при отсутствии помех) воспроизведения сообщения и осуществить 
узкую полосу пропускания лишь после детектора. 

Аналогично этому и в рассмотренной ранее оптимальной систе¬ 
ме при таких условиях оказывается возможным сделать всю сис¬ 
тему практически безынерционной по отношению к воспроизводи¬ 
мому сообщению Х(і), за исключением инерционных линейных вы¬ 
ходных цепей — инерционного линейного фильтра Ф 4 . 

То обстоятельство, что оптимальный фильтр Ф 4 на выходе дис¬ 
криминатора является линейной системой, обусловлено принятым 
при синтезе допущением о нормальности закона распределения со¬ 
общения Ці). При ином законе распределения сообщения оптималь¬ 
ные сглаживающие цепи на выходе дискриминатора оказываются 
нелинейными; при этом, в общем случае может измениться и структу¬ 
ра оптимального дискриминатора. Однако если по условиям зада¬ 
чи задано, что фильтр Ф А должен быть линейным (например, из 
соображений простоты технической реализации), то структура и 
свойства оптимального дискриминатора оказываются не завися¬ 
щими от закона распределения сообщения. Это объясняется тем, 
что при линейном фильтре Ф 4 минимум среднеквадратичной ошиб¬ 
ки *\/~ е 2 получается при условии минимума спектральной плотности 
помехи на его входе, ^ ш0 , а дискриминатор, определяемый приведен¬ 
ными выше формулами, как раз обладает тем свойством, что он ми¬ 
нимизирует эту спектральную плотность. 

Таким образом, приведенные ранее формулы для синтеза опти¬ 
мального дискриминатора сохраняют свою силу и при законе рас¬ 
пределения сообщения, отличном от нормального, если по условиям 
задачи фильтр Ф 4 на выходе дискриминатора должен быть линейным. 

Поясним теперь значение имеющейся в оптимальной системе 
(рис. 18.3) обратной связи по воспроизводимому сообщению 
При малых значениях сигнала ошибки е крутизна дискриминатора 
равна постоянной величине к, т. е. характеристика дискриминатора 
г = г(г) линейна. Однако при больших значениях г эта характери¬ 
стика оказывается нелинейной (рис. 18.6). Поэтому для нормаль¬ 
ной работы дискриминатора необходимо поддерживать разность 
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е = X — К* достаточно малой. Истинная величина сообщения Х(і) 
содержится в смеси у(і), поступающей на вход дискриминатора; вос¬ 
произведенное значение этого сообщения К*(1) образуется лишь 
на выходе этой системы. Поэтому необходимо вводить %*{і) в дис¬ 
криминатор по цепи обратной связи, как показано на рис. 18.3. 

Необходимость введения на выходе системы (рис. 18.3) априор¬ 
но известного среднего значения Ці) сообщения также вполне 
понятна. Как отмечалось ранее, благодаря этому детерминирован¬ 
ная составляющая Ц(), содержащаяся в воспроизводимом сообще¬ 
нии Ц(), оказывается на входе 
фильтра Ф 2 , а значит, и Фі ском¬ 
пенсированной и, следовательно, 
фильтр Фі освобождается от необ¬ 
ходимости ее воспроизведения. Это 
обстоятельство позволяет при про¬ 
чих равных условиях сузить по¬ 
лосу пропускания фильтра Фі и 
соответственно уменьшить дейст¬ 
вие помех. 

Итак, приведенные ранее соот¬ 
ношения позволяют определить 
структуру оптимальной системы 
воспроизведения сообщения %(() и 
найти потенциальное (минимально возможное) значение ошибки 

воспроизведения сообщения е 2 . 

Все приведенные ранее соотношения были получены для случая, 
когда смесь у(і) сигнала и помех на входе системы может быть пред¬ 
ставлена в виде выражения (18.1). Однако при синтезе систем радио¬ 
управления часто имеет место случай, когда 

У(0 = и с (і, е, а 1( ..., а т )+и ш (і), (18.73) 

т. е. в выражение для сигнала входит непосредственно не сам вос¬ 
производимый параметр Ці), а «сигнал ошибки» 

8 (*) = *,(*) —*,* (0; (18.74) 

задача же по-прежнему сводится к наилучшему воспроизведению 
сообщения 7(/), т. е. к обеспечению выполнения условия 

8 2 (/) = шіп. (18.75) 

Такая ситуация имеет место, в частности, при синтезе систем авто¬ 
матического сопровождения цели по угловым координатам. 

Функциональная схема такой системы изображена на рис. 18.7. 
Ось 2 а равносигнальной зоны этой системы в каждый момент вре¬ 
мени направляется на цель с помощью моторов, входящих в состав 
блока управления антенной. На вход этого блока с выхода радио¬ 
приемного устройства поступает сигнал ошибки г((), характери- 
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зующий отклонение е оси г а от направления на цель. При малых 
угловых отклонениях можно полагать, что 

г(0 = к[в(0 + Дв п (0]. (18.76) 

где к — коэффициент передачи радиоприемного устройства (радио¬ 
пеленгатора) по сигналу ошибки, а Де п (/) — погрешность измере¬ 
ния, вызванная действием помех и приведенная к угловому от¬ 
клонению е. Очевидно, в данном случае роль воспроизводимого 
сообщения Ці) и результата его воспроизведения выдаваемого 



Рис. 18.7 

системой, играют соответственно угловая координата цели и оси 
равносигнальной зоны г а в некоторой фиксированной системе коор¬ 
динат. На рис. 18.7 обозначения даны для простоты применительно 
к работе одного из двух каналов системы управления антенной 



(например, для канала управления антенной по углу места); поэто¬ 
му вместо векторных величин К, К* и е приведены лишь их скаляр¬ 
ные составляющие, расположенные в одной плоскости, а фиксиро¬ 
ванная система координат задана фиксированным направлением N. 

При высокой точности автослежения блок управления антенной 
можно считать линейным, и структурная схема системы автослеже¬ 
ния может быть представлена в виде, изображенном на рис. 18.8. 
На этом рисунке Ф — линейный фильтр с передаточной функцией, 
равной (с точностью до постоянного множителя к) передаточной 
функции блока управления антенной. 

Эта структурная схема полностью совпадает со структурной схе¬ 
мой оптимальной следящей системы, изображенной на рис. 18.5, а. 
Поэтому то обстоятельство, что в данном случае структурная схема 
системы автослежения за целью задана заранее, т. е. до начала мате¬ 
матического синтеза, не препятствует получению столь же опти¬ 
мальных результатов, как в рассмотренном выше случае синтеза 


14В. Зак. 2072 
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оптимальной следящей системы*. Различие состоит лишь в том, 
что в рассматриваемом случае системы автослежения (рис. 18.7) 
смесь у(і) сигнала с аддитивной помехой должна быть представлена 
не в виде (18.1), а в виде (18.73), так как сигнал на выходе антенной 
системы модулирован не самим сообщением Х({), а «сигналом ошибки» 
ъ(1) = Х(і) — Х*(і). 

Из приведенного ранее рассмотрения оптимальной системы 
ясно, что при этом все соотношения, характеризующие структуру 
и свойства этой системы, остаются справедливыми, если в форму¬ 
лах (18.65), (18.66), (18.67) параметр сигнала X заменить на новый 
параметр сигнала е, т. е. полагать 


... г.д<2 (у. е. 01 

2 ^)= [ де 1=0’ 

(18.77) 

к _ Г^ 2 <2 (у, е > 0 ^ 

(18.78) 

ф (у, е, 1)йІ — — 1п Р е (у). 
ы 

(18.79) 


Здесь, как и ранее, Р*(у) — функция правдоподобия, т. е. плотность 
вероятности (многомерная) реализации у(і) (на интервале А і), 
для данной реализации параметра ъ(і) сигнала. 

Примеры применения полученных общих соотношений для оп¬ 
ределения структуры оптимальной системы (структуры оптималь¬ 
ных дискриминатора и линейного фильтра Ф 4 ) и вычисления потен¬ 
циальной точности воспроизведения сообщения приводятся в сле¬ 
дующих параграфах. 

§ 18.5. СИНТЕЗ ОПТИМАЛЬНОГО ДИСКРИМИНАТОРА 

Из приведенных ранее общих соотношений (18.65) — (18.67) или 
(18.77) —(18.79) и (18.71) вытекает следующая последовательность 
операций при синтезе оптимального дискриминатора. 

Во-первых, вычисляется функция правдоподобия Р>, (у) и ее 
логарифм 1п Р х (у). 

Затем найденное выражение для 1п Р х (у) записывается в виде 
интеграла от некоторой функции времени в пределах (і — А/) ч- і. 
Тогда подынтегральная функция и есть (}(у, X; і). 

Далее, дифференцируя <2(у, X, і) по X и заменяя в найденном 
выражении X на X*, находим тем самым колебание г(() на выходе 

* Строго говоря, различие состоит в том, что в оптимальной системе 
(рис. 18.3) предусмотрен ввод априорно известного математического ожида¬ 
ния ).(/), а в системе рис. 18.7 он не предусмотрен. Поэтому если Ці)ф 0, то 
для устранения этого различия в системе, изображенной на рис. 18.7. также 

должен быть предусмотрен ввод функции Х(/) на выходе блока управления 
антенной. 
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дискриминатора. Полученное выражение для г{1) показывает, какие 
математические операции должны быть выполнены в дискриминаторе 
над принимаемым колебанием у{1), т. е. определяет структуру дис¬ 
криминатора. 

Из выражений (18.66) и (18.71) следует, что спектральная плот¬ 
ность § ш0 помехи Де п (і), приведенной к сигналу ошибки е(/), опре¬ 
деляется по формуле 

Япо = 4 = ._ ’ (18-80) 

Г д 2 <2 (у, X, I )' 

дХ 2 

т. е. для вычисления ^ ш0 требутся вычислить вторую производную 
по X от СЦу, X, і) и усреднить полученное выражение по всем 
возможным реализациям (прямая черта сверху) и по времени 
(волнистая линия сверху). Если процесс эргодический, то в фор¬ 
муле (18.80) достаточно производить усреднение лишь по времени. 

Рассмотрим в качестве примера случай, когда сигнал детермини¬ 
рованный (известный точно, за исключением Я,), а аддитивная по¬ 
меха и ш (і) имеет вид нормального белого шума. При этом функция 
правдоподобия определяется выражением (18.8) и 

— 1пРх(у) = — 1пС + 4 | [у(і) — и с (іЛ)] 2 Л. (18.81) 

і — М 

Так как в интересующие нас выражения для г(і) и & ш0 входят лишь 
частные производные по Я,, то, как нетрудно убедиться, слагаемые, 
входящие в выражение (18.81), не зависящие от Я,, не влияют на 
результаты и, следовательно, их можно не учитывать. При этом со¬ 
поставление выражений (18.67) и (18.81) дает 

(2 (У, М) = 4 ІУ (0 ~ «с (і. Я-)] 2 . (18.82) 

Подстановка этого выражения в (18.65) дает 

г(і) = у (і) щ ((, X*) + и 2 (і, X*), (18.83) 

где 

о [ди р (і, ХП 

і, Нг-'І.,,- (18.84) 

о Г ди Г А) 

“*('• 1 ) = - ТГ.ъѴ’ **>[тг- 1 - < 18 - 85 > 

Этим выражениям соответствует структурная схема дискрими¬ 
натора, изображенная на рис. 18.9, т. е. дискриминатор состоит из 

синхронного детектора (умножителя), сумматора и генераторов - 
Гі и Г 2 функций времени и ± ({, Я,*) и и 2 {і, X*), единственным неиз- 


14В* 
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вестным параметром которых является колебание подаваемое 

с выхода следящей системы (см. рис. 18.3). 

Пусть, например, сигнал и с (і, К) модулирован сообщением по 
амплитуде, т. е. 

и с (і,К)= */ 0 [1 +(іЦ0]В(0, ( 18 - 86 ) 

где Ц 0 В(1) — несущее колебание сигнала. 



Рис. 18.9 


Тогда из формул (18.84) и (18.85) получаем 

Иі(^Д*) = -^^о В(і) (18.87) 

И 

и, (*, % *) = ~Ж 0 В2 (0 і 1 +|Ж* (01- (18.88) 

Так как несущее колебание сигнала О' 0 В(і) и параметры р и іѴ 0 
полагаются известными, то эти выражения полностью определяют 
структуру генераторов Г і и /V 

Для спектральной плотности помехи на выходе дискриминатора 
из формул (18.80) и (18.82) получается (с учетом малости величины 

8 = к — %*), ЧТО 

е тп = М °—. (18.89) 

Г <4 (*. Ц 

При амплитудной модуляции, когда сигнал и с (і, Я) определяется 
выражением (18.86), формула (18.89) дает 

^шо = ^2 р° оср - (18.90) 

где 

Р оср = и 2 оЩ) (18.91) 
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— удельная средняя мощность несущего колебания сигнала (здесь 
и далее удельной называется мощность, развиваемая на единичном 
сопротивлении). 


§ 18.6. СИНТЕЗ ОПТИМАЛЬНОГО ЛИНЕЙНОГО ФИЛЬТРА Ф і 
(ОПТИМАЛЬНЫХ СГЛАЖИВАЮЩИХ ЦЕПЕЙ) И ОПРЕДЕЛЕНИЕ 
ПОТЕНЦИАЛЬНОЙ ТОЧНОСТИ ВОСПРОИЗВЕДЕНИЯ СООБЩЕНИЙ 

Как отмечалось в § 18.4, структура оптимального фильтра Фі 
(рис. 18.3) полностью определяется соотношениями (18.63) и 
(18.64), а потенциальная точность воспроизведения — формулой 
(18.72). Подробное исследование этих соотношений для различных 
характеристик сообщения /.(/) выполнено в [45]. Мы ограничимся 
здесь для краткости рассмотрением лишь нескольких наиболее ха¬ 
рактерных случаев. 

Начнем с рассмотрения случая, когда сообщение К(і) можно 
считать стационарным случайным процессом и ограничиться мини¬ 
мизацией среднеквадратичной ошибки лишь для установившегося 
режима, т. е. полагать і 0 = — оо. При этом оптимальный линей¬ 
ный фильтр Фі имеет постоянные параметры и, следовательно, пол¬ 
ностью характеризуется своей импульсной реакцией §(і — т) или 
передаточной функцией Кі(/ф). Для нахождения этих характери¬ 
стик вместо непосредственного решения интегральных уравнений 
(18.63) и (18.64) в данном случае удобнее свести задачу к оптималь¬ 
ной линейной фильтрации, рассмотренной в § 18.3. 

Из схем, изображенных на рис. 18.5, бив, следует, что эквива¬ 
лентные фильтры Ф 2 и Ф э имеют соответственно передаточные 
функции 

К 2 (/со) = кКг (/<в) (18.92) 

и 

Кэ(/ю)= 1 +/(! О'ш)' (18.93) 

Схема, изображенная на рис. 18.5, в, полностью совпадает с рас¬ 
смотренной Винером схемой оптимальной линейной фильтрации, 
которая была приведена в § 18.3. Поэтому для синтеза оптимальной 
передаточной функции Кэ(]'а>) справедлива формула (18.39). Так 
как в данном случае требуется простое воспроизведение сообщения 
[?т(0 = М01> а сообщение %(і) и помеха А е п (/) могут считаться 
статистически независимыми, то 


5 УТ т И = «X И. 

(со) = 5Х (ю) + 3ш (®) 


(18.94) 

(18.95) 
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и формула (18.39) дает 


где 


ОС 


ЭО 




5 Х ((0) 

Ф (— /О)) 


е‘ ші сйо, (18.96) 


о 


— ОС 


Ф (/©) ф (— /со) = | Ф (/со) | 2 = 5„ (со). 


(18.97) 


Энергетический спектр 8 у ((о) можно без существенного нарушения 
общности рассмотрения представить в виде дробно-рациональной 
функции 



I Ят (/СО) Г 

I Рп (/СО) 1” 


(18.98) 


где 0, т {] со) и Р п (і со) — полиномы степени тип (где п^-т) от 
/со с вещественными коэффициентами. 

При этом функции ф(/со) и ф( — /со), входящие в выражение 
(18.96), могут быть найдены методом специального разложения 
(факторизации) функции 8у(со) на сомножители с нулями и полюса¬ 
ми в верхней полуплоскости [у функции ф (/со)] и в нижней полу¬ 
плоскости [у ф (— /со)] комплексного переменного со (см., на¬ 
пример, [48]). 

Для практического использования формулу (18.96) обычно удоб¬ 
нее представить в следующем виде [45]: 


Кэ (/со) = 


1 

ф (/со) 


Я), (со) 

Ф ( -/со) 



(18.99) 


где операция [ ] + обозначает взятие того слагаемого выражения 

в скобках, которое имеет полюсы в верхней полуплоскости комплекс¬ 
ной переменной со. Из формул (18.92) и (18.93) следует, что 


Кі (/®) = -і 


К 9 (/со) 

1 - К 3 (/со) 


(18.100) 


Поэтому, вычислив по формуле (18.99) величину /С э (/со), можно за¬ 
тем найти искомую оптимальную передаточную функцию /(/(/со) 
фильтра Ф і по формуле (18.100). 

Методика нахождения оптимальной передаточной функции 
/(э(/со) по указанному выше методу Винера, обеспечивает физи¬ 
ческую реализуемость этой передаточной функции. Переход от 
/( э (/со) к Кі(/со) по формуле (18.100), вообще говоря, не всегда обес¬ 
печивает физическую реализуемость передаточной функции /Сі(/со) 
фильтра Ф ! (хотя именно для фильтра Ф і и важно обеспечить физи¬ 
ческую реализуемость). Однако ’ при представлении частотного 
спектра ву(со) в виде дробно-рациональной функции вида (18.98) 
фильтр /Сі(/со) оказывается также физически реализуемым и, сле¬ 
довательно, изложенная выше методика его синтеза справедлива. 
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Рассмотрим в качестве примера случай, когда спектр сообще 
ния Ці) может быть представлен в виде 


5і (ю) = 


Цт 

І + СсоГ) 2 ’ 


(18.101) 


где сто — дисперсия величины X, а ~ — ширина спектра на уровне 
половинной мощности. 

Так как в рассматриваемом случае Де п (/) — белый шум с одно- 

2 

сторонней спектральной плотностью ^ то его двусторонняя 
спектральная плотность равна 

5шо=^ = 4-’ (18.102) 


и с учетом (18.94), (18.95) и (18.101) имеем 

ЯшоП+Р + (®Г)*] 
М®' 2 [1 Ч-(соТ) 2 ! ’ 


где 



4 4т_ 

^ш0 


(18.103) 

(18.104) 


Далее, в соответствии с (18.97) функцию з (&>) следует разложить 
на множители ф(/<о) и ф( — /со), содержащие нули и полюсы соответ¬ 
ственно в верхней и в нижней полуплоскости частоты <о, рассмат¬ 
риваемой как комплексная переменная. В данном случае это разло¬ 
жение является очевидным: 


5 (ю) = (Ѵі + Р+/®7')(Ѵі+р — /юг) 
уѴ 2 (1 + /соГ)(1— /шГ) 


Поэтому можно положить 


ф (/со) = 


§шо (Уі+р+/<° т) 

2 (1+/С0Г) 


Ф (— /о) 


У1+Р-/ЗДГ 

1 — і&т ' 


1 



(18.105) 


(18.106) 


Далее, в соответствии с (18.99) находим 

8 х ( ш ) ^ _ 8шоР |" 1 — /сот "| 

I Ф( — /'<*>) _ 2 [ [1 + (шГ) 2 ] (УГ+р — /<*>г)]+ 




Р&шо 


X 


2 (1 +/®7) (У 1 + Р — ]ч>Т) 
[ 1 + /©Г + у іа >т ] + _ ' 


.+ 


Р&Ш0 


2 (У 1+Р+ 0 

Р&шО 


X 


2(Уі + р + і)(1 + / й )Г)‘ 


(18.107) 


415 



Подставляя соотношения (18.106) и (18.107) в (18.99), получаем 


К э (/<о) = 


(Уі+Р+і)(Уі+р+/о>г) 
При этом формула (18.100) дает 


(18.108) 


К'Ю- ф& Ьі-ітяг 


(18.109) 


Следовательно, в рассматриваемом случае оптимальный фильтр 
Фі должен состоять из усилителя с коэффициентом передачи 


К 0 = 


Р8 шо 


2 °* 0 Т 


2 (У 1 + р + О 


/ 


і + + 1 
8 шо 


(18.110) 


и инерционного звена с постоянной времени Т. 

Найдем теперь потенциальную точность измерения сообщени я, 
определяемую соотношением (18.72): 

аі = г 2 (і) = с (і, і). 


Как отмечалось в § 18.4, кс((, т) есть импульсная реакция фильтра 
Ф э , изображенного на рис. 18.5, в. В рассматриваемом случае этот 
фильтр имеет постоянные параметры и, следовательно, с(і, т) = 
= с (і — т), поэтому в данном случае 

— с (0). 


Учитывая, что импульсная реакция кс ((— т) фильтра Ф э связана 
с его передаточной функцией Кэ(/©) преобразованием Фурье, мож¬ 
но получить следующее соотношение [45]: 


кс(0) = Пт /со/Сэ (/<•>)> 

со-* ОО 

(18.111) 

поэтому 


а, = Ііт /со/Сэ (/о) 

К <о-> 00 

(18.112) 

и с учетом (18.102), (18.104) и (18.108) имеем 


2 р 2(Тр 

6 кТ (У 1 +р + 1) Уі+Р + 1 

(18.113) 

где 





&Ш0 


Рассмотрим теперь для сравнения решение той же задачи упро¬ 
щенным методом Бодэ — Шеннона, при котором на синтезируемый 
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фильтр не накладывается условие физической осуществимости. 
При этом в соответствии с формулами (18.44) и (18.45) имеем 

+ мгг 

И 

~2 _ ^2 1 С 5 ш (®) /1 О 1 1 

<Т, - е м™ -= 27 3 " ^7®)' (18.115) 

-00 +5 Х (Ш) 

Подстановка в эти формулы выражений (18.101) и (18.102) дает 


/Сэ(/°>) 1 4 -р+((оГ ) 2 

и 

_2 

2 а 0 
О $ — /- • 

1/ 1 +р 

Из (18.100), (18.102) и (18.116) следует, что 


К 1 (/со) = 


Р^шо 

2 


1 

1+(соГ) 2 * 


(18.116) 

(18.117) 

(18.118) 


Как видно, передаточная функция Кі (/со) получилась физически 
нереализуемой, но найденное при этом значение потенциальной 
точности (18.117) отличается от соответствующего значения (18.113), 
полученного для физически реализуемого фильтра, сравнительно 
незначительно. Этот пример подтверждает справедливость приве¬ 
денного в § 18.3 утверждения о том, что упрощенный метод Бодэ — 
Шеннона пригоден для приближенной оценки потенциальности 
точности воспроизведения сообщения. 

Приведенный выше анализ был сделан для случая, когда воспроизводи¬ 
мое сообщение К(і) может считаться стационарным случайным процессом. 
Однако в ряде случаев можно считать стационарным процессом не само вос¬ 
производимое сообщение Х(^), а лишь первую или более высокие его производ¬ 
ные по времени. Например, если ускорение самолета меняется хаотически и 
стационарно, то его скорость (интеграл от ускорения) является случайным 
процессом со стационарной первой производной, а его координата — случай¬ 
ным процессом со стационарной второй производной. 

Такого типа процессы относятся к классу так называемых процессов со 
стационарными приращениями (стационарными производными). Методика 
синтеза линейных фильтров для таких процессов приведена в [45]. Мы огра¬ 
ничимся рассмотрением лишь простейшего случая, когда сообщение Х(^) 
может быть аппроксимировано интегралом от стационарного белого шума 
(такой процесс часто называют также винеровским процессом). 

Функция корреляции такого процесса равна 


/? х ((, т) = 


Ві при і < т, 
Вт при I > т. 


(18.119) 
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Решение уравнений (18.63) и (18.64), полученное для этого случая в [45], дает 
следующие результаты: 


с (і, т) — 


/ 


В зЬ VВк т 
к с Вк і' 


') = Ѵ 4*Ьх. 


( 18 . 120 ) 

( 18 . 121 ) 


Подставляя эти соотношения в выражения (18.62) и (18.72), получаем 


и 


где 


X* (0 = ) ]/ ■§- (*Ь *) г (т) гіт + X (() 

іо 

= |/"4 0^ Вк О» 

2 

к = -— . 

^шО 


(18.122) 


(18.123) 


Из (18.121) и (18.122) следует, что в рассматриваемом случае линейный 
фильтр должен состоять из усилителя выходного напряжения дискримина¬ 
тора г{і) с усилением, меняющимся во времени по закону гиперболического 


тангенса 1 т. е. нарастающим от нуля до 



и последующего интегра¬ 


тора. При этом, как следует из (18.123), дисперсия ошибка воспроизведения 
сообщения также нарастает по закону гиперболического тангенса, стре¬ 


мясь к установившемуся значению 



В качестве последнего примера рассмотрим случай, когда сообщение 
Х(/) может быть представлено в виде линейной комбинации известных функций 
со случайными множителями, т. е. в виде 


т 


х (о=чо+ 2 

к— 1 


(18.124) 


Такая аппроксимация сообщения Х(/) практически совпадает с рассмотрен¬ 
ной в § 18.2 аппроксимацией (18.24), типичной для теории статистических 
оценок постоянных параметров сигнала. Однако, как показано в [45], она 
оказывается удобной и при использовании аппарата нелинейной фильтрации. 

Так, например, для простейшего случая, когда 


Х(0 = Х(*) + Л/(0, (18.125) 


и параметр А имеет нормальный закон распределения с нулевым средним 
значением и дисперсией 



(18.126) 
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(18.127) 


в [45] получены следующие результаты; 


с (і, т) 


п 




°о/(0/(*) 

=. г 

1 + | р (з) сіз 

І о 

°0 Пі)П*) 

1 + | Р (з) йз 

{ о 


(18.128) 





I-1 


Рис. 18.10 


При этом в соответствии с формулами (18.62) и (18.72) имеем 


и 


А* (О 


- —;- а% + X (() 

1 + «Сто | Р (я) 

І а 


°о Р (О 

2о 0 Г 

1+ ЙГ..К (8) * 

І о 


(18.129) 


(18.130) 


Выражению (18.129), как нетрудно убедиться, соответствует структурная 
схема оптимального фильтра Фі, изображенная на рис. 18.10. Эта схема со-** 
держит два умножителя, сумматор, интегратор и три генератора известных 

функций времени иі(і) у и 2 (і) и А(/). Из формулы (18.130) следует, что в устано¬ 
вившемся режиме (при /-» оо) дисперсия ошибки измерения и сама ошибка 
становятся равными нулю. Это объясняется тем, что в рассматриваемом случае 
неизвестным является лишь постоянный параметр А сообщения А (і) и при 
і оо он может быть измерен точно. 

Рассмотренные выше примеры синтеза линейного фильтра (сгла¬ 
живающих цепей) и определения потенциальной точности воспроиз¬ 
ведения сообщения наглядно подтверждают следующие общие за¬ 
кономерности: 
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1. Структура оптимального линейного фильтра и его параметры 
весьма существенно зависят от характера воспроизводимого сооб¬ 
щения Х(?) и от того, требуется ли высокая точность воспроизведе¬ 
ния сообщения только в установившемся режиме (при і 0 = — 00 
или і -» оо) или также и в переходном режиме. 

2. Параметры оптимального линейного фильтра зависят от ве¬ 
личины спектральной плотности ^ ш0 помехи на выходе дискримина¬ 
тора, которая в свою очередь зависит от отношения мощности 
сигнала к мощности помех. Следовательно, параметры фильтра 
должны изменяться при изменении отношения мощности сигнала 
к мощности помех. 

В рассмотренной выше оптимальной системе (рис. 18.3) такое 
измерение не предусмотрено, так как при ее синтезе все априорные 
характеристики сигнала и помех полагались известными. Поэтому 
в реальной системе, работающей в условиях, когда многие из этих 
априорных характеристик неизвестны, точность будет в общем слу¬ 
чае меньше ее потенциального значения, найденного выше, даже если 
в этой системе предусмотреть устройства измерения параметров 
помехи и сигнала (вследствие того, что такие измерения не могут 
быть точными из-за действия помех). 

3. Потенциальная точность воспроизведения сообщения, ха¬ 
рактеризуемая величиной дисперсии ошибки аI, монотонно за¬ 
висит от спектральной плотности помехи на выходе дискриминатора 
^ ш0 . При стремлении к нулю спектральной плотности ^ ш0 диспер¬ 
сия аі монотонно стремится к нулю. 

Такой результат вполне понятен, так как в структурной схеме 
оптимальной системы (рис. 18.4) единственным первоисточником 
ошибок воспроизведения сообщения является наличие помехи 
Л?п(0 с0 спектральной плотностью @ ш0 — при отсутствии этой по¬ 
мехи (§шо = 0) воспроизведение сообщения К(і) могло бы быть сколь 
угодно точным при достаточно широкой полосе пропускания филь¬ 
тра. Отсюда следует, что спектральная плотность @ ш0 , характеризу¬ 
ющая потенциальную точность действия дискриминатора, является 
важнейшим параметром, определяющим потенциальную точность 
действия системы в целом. 

В заключение сделаем несколько замечаний об областях приме¬ 
нения изложенной в § 18.4—18.7 теории оптимальной нелинейной 
фильтрации при синтезе систем радиоуправления и их основных 
частей. 

Во-первых, эта теория может быть применена при раздельном 
синтезе отдельных каналов координаторов систем радиоуправле¬ 
ния, например каналов измерения угловых координат и дальности. 

Во-вторых, она может быть применена при совместном синтезе 
всех или нескольких каналов координатора. При этом, однако, 
требуется использование результатов теории, обобщенной на случай 
совместного оптимального воспроизведения нескольких воспроиз- 
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водимых сообщений Х 2 (і) .Х м (/). Такие обобщенные резуль¬ 

таты, приведенные, например, в [45], в данной книге не рассматри¬ 
ваются во избежание чрезмерного увеличения ее объема. (Обобщение 
на случай сложного воспроизведения сообщений и непрямых си¬ 
стем модуляции дано в [100].) 

При синтезе угломерного канала часто приходится иметь дело 
с многоканальным построением системы, при котором воспроизво¬ 
димое сообщение Ці) содержится одновременно в нескольких вход¬ 
ных колебаниях уі(і), Уг(0> •••> У п 0)- Например, в двухканальной 
системе пеленгации с мгновенным амплитудным сравнением сигна¬ 
лов, принятых двумя раздельными антеннами, %({) содержится 



в колебаниях уі(і) и у%(і), принятых обеими этими антеннами. Рас¬ 
смотрение этого более сложного случая будет приведено в гл. 20 
применительно к определению потенциальной точности таких 
систем. 

В ряде случаев изложенный материал может быть использован 
также для приближенной оценки потенциальной точности системы 
"радиоуправления в целом. 

Так, например, в случае самонаведения на цель по методу про¬ 
порционального наведения с применением стабилизированной ан¬ 
тенны, рассмотренному в § 6.5, структурная схема системы (рис. 6.21) 
может быть представлена в виде, изображенном на рис. 18.11, где 
обозначено 

= к *М = ^7Щ-> ( 18ЛЗІ > 

е (0 = А, (0 - Ь* (0 = * ц {І) Г ( І) ~— • О 8 - 132 > 

Если не учитывать ограничения в виде мертвой зоны, т. е. полагать 
в соответствии с (13.77'), что промах определяется разностью абсцисс 
ракеты и цели, Ах, в момент встречи, то минимум промаха будет 
совпадать с минимумом ошибки е(/) в момент встречи Не¬ 
принятый в теории оптимальной нелинейной фильтрации крите¬ 
рий оптимальности обеспечивает минимум среднего квадрата ошиб¬ 
ки г 2 (() в любой текущий момент времени, а следовательно, и в мо¬ 
мент встречи. Поэтому он может быть использован для синтеза 
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системы самонаведения, обеспечивающей минимум среднеквадра¬ 
тичного значения промаха Ні. Роль воспроизводимого сообщения 
Ці), как следует из (18.131), при этом играет абсцисса цели, де¬ 
ленная на расстояние ракета — цель г{і . Закон изменения этого 
расстояния во времени, строго говоря, зависит от закона движения 
ракеты, а значит, и от к* (і). Однако, как было показано в § 6.6, 
при малых ошибках наведения (а именно этот случай и рассматри¬ 
вается в изложенной выше теории оптимальной нелинейной фильт¬ 
рации) можно полагать в соответствии с (6.86) 

г(і) = г 0 -Ѵ 0г (, (18.133) 

где У 0( . — известная константа, равная значению скорости сбли¬ 
жения ракеты с целью в момент начала самонаведения. 

Поэтому в схеме, изображенной на рис. 18.11 и в формулах 
(18.131) и (18.132), г(і) является известной функцией времени, и 
если известны статистические характеристики движения цели 
Хц ((), то могут быть без труда определены и характеристики со¬ 
общения к(і). 

Итак, при сделанных допущениях задача сводится к выбору 
оптимальных характеристик и определению потенциальной точно¬ 
сти радиозвена (координатора) и звена автопилот-снаряд, вклю¬ 
ченных по схеме, изображенной на рис. 18.11. При этом радиозвено 
измеряет угловую координату цели е(і), равную разности Ці) и 
Х*(і). Как было показано в § 1-8.4, такая схема не препятствует по¬ 
лучению потенциальной точности, если звено, обозначенное на 
рис. 18.11 буквой Фи может рассматриваться как линейный фильтр, 
характеристики которого могут быть подобраны удовлетворяющими 
интегральным уравнениям (18.63) и (18.64). 

В действительности звено Ф 4 не может иметь произвольные ха¬ 
рактеристики, в частности, из-за ограниченности поперечного уско¬ 
рения ракеты величиной 1У рм . Однако в рассматриваемом случае 
весьма высокой точности наведения можно приближенно считать 
звено автопилот-снаряд линейным. При этом, если не учитывать 
также остальных ограничений, которые могут препятствовать реа¬ 
лизации найденных оптимальных характеристик фильтра Ф и 
структура системы самонаведения, изображенная на рис. 18.11, 
совпадает со структурой следящего варианта оптимальной системы 
воспроизведения сообщения Ці)- 

Здесь координатор играет роль дискриминатора, а совокупность 

звена автопилот-снаряд с блоками -4 и -4т — роль линейного филь- 

Р " 1 Г \}) 

тра Фі (рис. 18.3). 

Так как координатор измеряет здесь непосредственно не сам 
параметр Ці), а сигнал ошибки е(і), то его характеристики должны 
определяться по формулам, в которых к заменено е. Например, 
при детерминированном сигнале спектральная плотность помехи 
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^ ш0 на выходе оптимального координатора может быть определена 
в соответствии с выражением (18.89) по формуле 

= (18.134) 

Г ди с ((, вП 2 

Полученные в данной главе формулы используются в следующей 
части книги для определения потенциальной точности основных 
типов координаторов, применяемых в системах радиоуправления. 
При этом оказывается, что во многих случаях точность реальных 
координаторов близка к потенциальной, если источниками помех 
являются только внутренний шум координатора и флуктуации 
сигнала. 


Контрольные вопросы 

1. Дайте сравнительную характеристику различных методов синтеза 
систем радиоуправления. Поясните диаграмму, изображенную на рис. 18.1. 

2. Каковы основные положения теории статистических решений? Вы¬ 
ведите формулу (18.18) для среднего риска и поясните смысл входящих в нее 
величин. 

3. Выведите формулу (18.8) для функции правдоподобия Р х (у), учиты¬ 
вая, что аддитивный шум имеет распределение (18.7'). 

4. Что общего и в чем заключается различие между постановками задачи 
в теориях оптимальных линейной фильтрации, нелинейной фильтрации и сов¬ 
местных статистических оценок? 

5. В чем заключаются основные результаты теории оптимальной нели¬ 
нейной фильтрации? 

6. Поясните назначение основных элементов в схеме оптимальной сле¬ 
дящей системы, изображенной на рис. 18.3. При каких допущениях справед¬ 
лива эта схема? 

7. По каким формулам и в какой последовательности должен произво¬ 
диться синтез оптимального дискриминатора и оптимального фильтра Фі 
в схеме, изображенной на рис. 18.3? 

8. Используя формулы (18.8), (18.65) и (18.67), докажите, что для детер¬ 
минированного сигнала и нормального белого шума структура оптимального 
дискриминатора имеет вид, изображенный на рис. 18.9, а функции иі(і, X*) 
и и 2 ( і , X*) определяются соотношениями (18.84) и (18.85). 

9. Используя формулы (18.99) и (18.100), докажите, что для сообщения 
с энергетическим спектром вида (18.101) и независимого аддитивного белого 
шума с односторонней спектральной плотностью ^ шо передаточная функция 
/Сі(/со) оптимального линейного фильтра определяется выражением (18.109), 

в котором Р =--— . 

&ПІ0 

10. Каковы основные области применения теории оптимальной нелиней¬ 
ной фильтрации при синтезе систем радиоуправления и элементов этих си¬ 
стем? Что следует понимать в различных случаях под воспроизводимым со¬ 
общением Х(^)? 

Литература [22, 25, 34, 35, 36, 44, 45, 47, 48, 49, 51, 54, 56, 79, 99—104]. 





Часть третья 


ТОЧНОСТЬ И ДАЛЬНОСТЬ ДЕЙСТВИЯ 
СИСТЕМ РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 




19 


ТОЧНОСТЬ ИЗМЕРЕНИЯ УГЛОВЫХ ОТКЛОНЕНИЙ 


§ 19.1. ПОТЕНЦИАЛЬНАЯ ТОЧНОСТЬ ПЕЛЕНГАЦИИ 
а. Общие соотношения 

В большинстве систем радиоуправления требуется точное из¬ 
мерение угловых отклонений от некоторой оси или плоскости. Та¬ 
кое измерение необходимо для непосредственного определения пара¬ 
метра рассогласования (например, при телеуправлении первого 
вида по методу накрытия цели или при самонаведении с помощью 
стабилизированной антенны) или для обеспечения автоматического 
слежения за целью по угловым координатам при узкой диаграмме 
направленности антенной системы. В данном параграфе рассматри¬ 
вается потенциальная точность измерения угловых отклонений, 
а в следующем параграфе дается сравнение потенциальной точно¬ 
сти с реальной. 

В главе 18 было показано, что при данных характеристиках 
воспроизводимого сообщения потенциальная точность воспроизве¬ 
дения этого сообщения полностью характеризуется спектральной 
плотностью § ш0 помехи на выходе оптимального дискриминатора 
(в данном случае оптимального пеленгатора), приведенной к изме¬ 
ряемому сообщению (в данном случае к угловому отклонению е). 
Поэтому потенциальную точность различных методов пеленгации 
можно оценивать величиной спектральной плотности ^ ш0 . 

Будем полагать, что сигнал в месте приема известен точно (за 
исключением измеряемого отклонения е), а единственным источни¬ 
ком помех является внутренний шум приемного устройства (пе¬ 
ленгатора). Кроме того, там, где это не оговорено, будем считать, 
что измерение углового отклонения производится в одной плоскости 

и, следовательно, е(/) = г(і). При этом в случае одноканального 
пеленгатора смесь у(і) сигнала с шумом на выходе антенной системы 
пеленгатора имеет вид 

У(0 = и с ((, е) + и ш (і), (19.1) 

где и ш {і) — нормальный белый шум со спектральной плотностью Ы 0 . 
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Тогда, как было показано в гл. 18, спектральная плотность 
определяется по формуле (18.134) 


ё'шО = 





ди с ((, г) 
дг 


(18.191) 


В случае многоканального пеленгатора на выходах антенн А и 
А г, ..., А„ пеленгатора действуют соответственно колебания 


Уі(і) = Ысі ( і , е) + Иші (О, 
Уг{і) = и с2 ((, е) + Иш2(0. 


(19.2) 


Уп (0 и сп ((, е) -)- и шп ((), 


где и ш1 (і), ..., и шп (і) — внутренние шумы каналов, которые могут 
считаться независимыми нормальными белыми шумами со спек¬ 
тральными плотностями (односторонними) ІѴ 01 , ..., Ы 0п соответст¬ 
венно; и с1 (і, е), ..., и сп ((, е) — полезные сигналы, содержащие 
измеряемый пеленгатором параметр. 

Из выражений (19.2) следует, что в многоканальном измерителе 
информация об измеряемом параметре г(і) должна извлекаться из 
совокупности реализаций [уі(/), ..., у п {і)\ входных колебаний. Но 
совокупность этих реализаций может рассматриваться как некото¬ 
рая единая реализация у(і). Вследствие этого общие соотношения 
(18.77) — (18.79), приведенные в гл. 18 для одноканальной системы, 
остаются справедливыми для многоканальной системы, если под 
Р г (у) понимать закон распределения совокупности реализаций 

\уі[і) .у„(/)], при данной реализации е ( і ) измеряемого параметра, 

т. е. вместо (18.79) полагать 


| <2 (у, е, і)йі = — 1пР е (у 1 , ..., у„). (19.3) 


При этом, производя выкладки, подобные приведенным в гл. 18, 
но несколько более сложные, можно получить следующий резуль¬ 
тат [100]: 


1 

&Ш0 




1 


ди сп (I, е) 12 
де 


(19.4) 


Если шумы на входе всех каналов имеют одинаковую интенсив¬ 
ность, т. е. 


N оі — N 02 — ... — N 0п — N о, 


(19.5) 
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(19.6) 


то формула (19.4) дает 


йшО = 



ди с і (і, е ) 
дг 


+ ••• + 


ди сп (і, е ) 
де 


При п — 1 эта формула совпадает с приведенной выше формулой 
(18.134) для одноканальной системы. 

Соотношение (19.6) показывает, что потенциальная точность 
пеленгации тем выше, чем меньше удельный шум IV 0 на входе пелен¬ 
гатора и чем больше частные производные от входных сигналов 
и с і(і, е),..., и Сп ( і , е) по измеряемому параметру рассогласования е. 
Такой результат вполне понятен, так как чем больше эти частные 
производные, тем более резко изменяется форма сигналов и сі (і, е), 
..., и сп (і, е) при изменении параметра е и, следовательно, тем легче 
обнаружить на фоне шума малые изменения этого параметра, т. е. 
точнее измерить его величину. 


б. Потенциальная точность основных видов 
пеленгаторов 


В случае координатора с коническим сканированием сумма де¬ 
терминированного сигнала и шума на выходе антенны имеет вид 



у(() = и с (і) + и ш (і), 

(19.7) 

где 

и с (1) = 1/ 0 {1 + р Ѳ соз + ф)] В ( 1 ), 

(19.8) 

Ѵ 0 В(1)~ 

- а 

- несущее колебание сигнала; — частота 

скани- 


рования; Ѳ и ф— полярные составляющие измеряемого углового 


отклонения Ѳ; р— параметр равносигнальной зоны, зависящей от 
ширины диаграммы направленности и угла скоса ее максимума 
от оси равносигнальной зоны. 

Выражение (19.8) можно представить также в следующем 
виде: 

и с (і) = і/ 0 [ 1 + рѲ ж со5 Ш — рѲ у зіп В ( I ), (19.9) 

где 

Ѳ Л . = Ѳсо5ф и Ѳ у = Ѳзіпф (19.10) 

— декартовы составляющие углового отклонения Ѳ. 

Из выражения (19.9) следет, что в рассматриваемом случае под¬ 
лежат воспроизведению два сообщения: Ѳ ж (^) и Ѳ у (/). Формулы же, 
приведенные ранее, относились к случаю, когда воспроизведению 
подлежит лишь одно сообщение. Однако сообщения Ѳ ж (/) и Ѳ у (() 
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можно считать статистически независимыми*. Это означает, что 
при воспроизведении сообщения Ѳ ж (/) информация об Ѳ ѵ ,(7) не может 
принести никакой пользы, и наоборот. Поэтому каналы измерения 
Ѳ х (7) и ѲМ) желательно сделать независимыми (например, с по¬ 
мощью фазовых детекторов). Такое разделение каналов возможно, 
поскольку поднесущие колебания соз Ш и зіп Ш ортогональны. 
Следовательно, при осуществлении системы с коническим скани¬ 
рованием должно и в принципе возможно иметь каналы измерения 
Ѳ х (/) и Ѳ у (/) независимыми. Поэтому при определении потен¬ 
циальной точности воспроизведения сообщения Ѳ ж (*), можно 
полагать Ѳ у (/)=0, и наоборот. 

Так как каналы воспроизведения Ѳ ж (^) и % у {і) идентичны, рас¬ 
смотрим потенциальную точность измерения составляющей Ѳ ж (/), по¬ 
ложив ѲЛ*)=0. При этом выражение (19.9) можно записать в сле¬ 
дующем виде: 

и с (і, е) = і/ 0 [ 1 + ре (0 соз ІЭД В ((), (19.11) 

где е(0 = Ѳ ж (/). 

Тогда 

г/о И* [-г + 4- С05 20*] В г (і) 

и, учитывая, что частота несущего колебания ІІ 0 В(1) много выше 

а 

частоты сканирования имеем 


ди. ((, е) 1 





(19.12) 


Подставляя это выражение в формулу (18.134), получаем 



2ЛГ 0 

г 2 и% в 2 (і) 


Но из выражения (19.11) следует, что 


(19.13) 


(19.14) 


— удельная средняя мощность несущего колебания; поэтому вы¬ 
ражение (19.13) можно записать также в следующем виде: 


§шО = 


2 Ы 0 



(19.15) 


* Строго говоря, если пеленгатор используется в качестве координатора 
системы самонаведения, между Ѳ*(0 и Ѳу (0 имеется некоторая зависимость, 
вызванная наличием в системе управления паразитных перекрестных связей. 
Но в нормально спроектированной системе влияние перекрестных связей 
малб. 
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Это выражение и определяет потенциальную точность пеленгатора 
с коническим сканированием. Из него следует, что при данной спек¬ 
тральной плотности Ы 0 шума, приведенного ко входу пеленгатора, 
потенциальная точность пеленгации зависит лишь от удельной 
средней мощности Р 0ср входного сигнала и от параметра р равно¬ 
сигнальной зоны. Как следует из выражений (19.7) и (19.8), при 
данном угловом отклонении Ѳ увеличение р приводит к увеличению 
глубины амплитудной модуляции сигнала, не изменяя при этом 
входного напряжения шума. Поэтому чем больше р, тем меньшие 
угловые отклонения Ѳ могут быть обнаружены на фоне шума и, сле¬ 
довательно, тем выше должна быть точность измерения этих угло¬ 
вых отклонений, как это и следует из формулы (19.15). 

В случае пеленгатора с мгновенным амплитудным сравнением 
простого (т. е. не суммарно-разностного) типа для каждой из 
плоскостей пеленгации напряжения на выходе антенн А х и А 2 этого 
пеленгатора могут быть записаны в следующем виде: 


У і (0 ^сі “Ь ^ші (О» 
У2 (0 == ^с2 (^» ®) "К ^ш2 (О» 


(19.16) 


и с і (І, е) = ІУ 0 [ 1 + |Х8 (01 В (І), 
а С 2 (і, е) = У 0 [ 1 — ре (/)] В (0; 


(19.17) 


г(() — составляющая измеряемого углового отклонения в данной 
плоскости. 

Полагая, что шумы и т \(і) и и Ш 2 (() имеют одинаковую интен¬ 
сивность, можно в соответствии с (19.6) полагать 

§шо ~ _ М а _ - • (19.18) 

~ди с1 (/, е)Т 2 Гди с 2 (і, < 0] 2 
ді + ді 


Подставляя в эту формулу выражения (19.17), получаем 

ёшй = 2 /р° , (19.19) 

*0ср 


где 

Роср =Ж(і7о)=ѵ іЩ). 


В случае пеленгатора с мгновенным амплитудным сравнением 
суммарно-разностного типа (рис. 20.3) можно полагать (считая ан¬ 
тенный преобразователь АП идеальным) в отличие от (19.17), что 


«сі (*. е ) = 
«с2 (*. е) = 



(и г + м 2 )> 


(^і ^ 2 )» 


/ 


(19.20) 
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где 


и г — і/ 0 [ 1 + Ц е (01 В (0> 
и 2 = 1/ 0 [1 — \і.г 


(19.21) 


Подставляя выражения (19.20) и (19.21) в формулу (19.18), 
получаем 

* ш0== *Д^’ (19.22) 

где 

Роср = и\ ((, 0 ) = ѴІ Щг). 


Сравнение формул (19.19) и (19.22) показывает, что потенциаль¬ 
ная точность пеленгаторов с мгновенным аплитудным сравнением 
простого и суммарно-разностного типов оказывается одинаковой, 
если считать антенный преобразователь АП идеальным (не внося¬ 
щим потерь). 

Из сравнения формул (19.15) и (19.19) на первый взгляд кажется, 
что в пеленгаторе с мгновенным амплитудным сравнением величина 
^ ш0 получается в четыре раза меньше, чем в пеленгаторе с кониче¬ 
ским сканированием. Однако в действительности такой вывод будет 
неправильным, так как при той же мощности передатчика и одина¬ 
ковых габаритах антенной системы пеленгатора величина средней 
мощности Р 0ср в случае пеленгатора с мгновенным амплитудным 
сравнением будет меньше. Это объясняется тем, что в пеленгаторе 
с коническим сканированием антенна А , дающая на выходе сред¬ 
нюю мощность Ро С р, обеспечивает измерение составляющих Ѳ х и Ѳ^, 

углового отклонения Ѳ. В случае же пеленгатора с мгновенным ам¬ 
плитудным сравнением для измерения всего одной из составляю¬ 
щих (Ѳ х ) требуется мощность 2 Р 0ср для обеспечения мощности Р 0ср 
на выходе антенны Лі и такой же мощности на выходе антенны Л 2 . 

В случае двухканального фазового пеленгатора простого типа 
(т. е. без предварительного образования суммарного и разностного 
сигналов) в отличие от (19.17) можно полагать 


где 


и сі с) = V ( і ) со5 [со I + кг ( і ) + ер (/)], 
и с2 в) = У (0 С05 [со/ — кг (I ) + ф (/)], 


к 


П(І 

_ • 


(19.23) 

(19.24) 


й — расстояние между фазовыми центрами антенн А і и Л 2 ; А,— 
длина волны принимаемого сигнала; Щі) и <р(0 — точно известные 
в месте приема функции. 
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Подставляя выражения (19.23) в формулу (19.18), получаем 

^ ш0 = 2/і і Р° 0с р ’ (19.25) 


где Р о ср — удельная средняя мощность сигнала (при е = 0) на 
выходе антенны Аі (или Л 2 ). 

При двухканальном фазовом пеленгаторе суммарно-разност¬ 
ного типа можно полагать (считая, как и ранее, антенный пре¬ 
образователь АП идеальным) 


и с і (/, 


и^2 




V 2 


(ы х + м 2 ), 


/2 


_ (и х и 2 ), 


(19.26) 


и х = П ( I ) со8 [со/ + кг (і) + <р (Г)], 
и 2 = 1/ (і) сов [юГ — кг (і) + ср (/)] 


(19.27) 


— напряжения на выходе антенн А х и А 2 . Подставляя эти выра 
жения в формулу (19.18), получаем 



N о 

ср 


(19.28) 


Из сравнения формул (19.25) и (19.28) следует, что потенциальная 
точность двух рассмотренных типов фазовых пеленгаторов одина¬ 
кова (при идеальном антенном преобразователе). 

Из приведенных ранее соотношений следует, что потенциальная 
точность пеленгаторов зависит от спектральной плотности шума ІѴ 0 
(т. е. от коэффициента'шума пеленгатора), удельной средней мощ¬ 
ности несущего колебания системы и параметров антенной системы. 

Как показывает более детальный сравнительный анализ формул 
(19.15), (19.19), (19.22), (19.25) и (19.28), потенциальная точность 
всех рассмотренных выше типов пеленгаторов получается одинако¬ 
вой или примерно одинаковой при неизменной мощности передат¬ 
чика, одинаковых габаритах антенной системы и одинаковой спект¬ 
ральной плотности шума N 0 на входе каждого из каналов. (При 
этом преполагается, что каждый из пеленгаторов должен измерять 

" 1 У 

две составляющие, Ѳ я и Ѳ у , углового отклонения Ѳ.) 


§ 19.2. СРАВНЕНИЕ РЕАЛЬНОЙ И ПОТЕНЦИАЛЬНОЙ ТОЧНОСТИ 
ПЕЛЕНГАЦИИ 

При определении потенциальной точности пеленгации сигнал 
полагается идеальным (известным в месте приема точно, за исклю¬ 
чением воспроизводимого сообщения), помеха — аддитивным нор¬ 
мальным белым шумом, а метод обработки смеси сигнала с шумом — 
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наилучшим возможным (т. е. обеспечивающим минимальную сред¬ 
неквадратичную ошибку измерения углового отклонения). Поэтому 
отклонения реальной точности пеленгации от потенциальной воз¬ 
можны за счет трех основных факторов: 

1. Отличия реального сигнала от идеального, т. е. наличия 
у сигнала неизвестных в месте приема параметров (кроме измеряе¬ 
мого параметра). 

2. Отличия аддитивной помехи от нормального белого шума. 

3. Неидеальности обработки смеси сигнала и помех в тракте 
пеленгатора. 

Одной из основных причин, вызывающих отличие реального 
сигнала от идеального, является наличие.у сигнала амплитудных и 
угловых флуктуаций. Но, как отмечалось ранее, потенциальная 
точность пеленгации определяется для оценки влияния внутренне¬ 
го шума пеленгатора, которое оказывается существенным лишь на 
больших дальностях от пеленгатора до цели, а' действие угловых 
флуктуаций на больших дальностях оказывается пренебрежимо ма¬ 
лым. Поэтому при сравнении потенциальной точности пеленгации 
с реальной действие угловых флуктуаций сигнала можно не учи¬ 
тывать. 

Второй существенной причиной является неопределенность 
в месте приема частоты сигнала, вызванная эффектом Допплера и 
нестабильностью частоты передатчика. В случае импульсного сиг¬ 
нала дополнительные потери могут быть вызваны также некоге¬ 
рентностью излучаемых передатчиком импульсов. 

Отличие аддитивной помехи от нормального белого шума в том 
случае, когда из всех помех учитывается действие лишь внутрен¬ 
него шума пеленгатора, пренебрежимо мало. 

Влияние неидеальности (неоптимальности) обработки смеси 
сигнала и шума в пеленгаторе может быть весьма существенным, 
особенно если требования к точности пеленгации невелики и вследст¬ 
вие этого пеленгатор работает в режиме сравнительно небольшого 
отношения сигнала к шуму. С учетом приведенных выше соображе¬ 
ний сравним реальную и потенциальную точности пеленгации на 
примере пеленгатора с коническим сканированием при двух про¬ 
стейших видах зондирующего сигнала: непрерывном сигнале и им¬ 
пульсном сигнале, состоящем из последовательности смодулирован¬ 
ных некогерентных радиоимпульсов с большой скважностью. 

В случае импульсного сигнала функциональная схема пеленга¬ 
тора имеет вид, изображенный на рис. 19.1. На рис. 19.1 приняты 
следующие обозначения: 

А — антенна; 

УВЧ — усилитель высокой частоты (включающий смеситель и 
усилитель промежуточной частоты); 

Д — детектор, выделяющий огибающую каждого радиоим¬ 
пульса; 

Ву — видеоусилитель; 
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ПД — пиковый детектор, выделяющий огибающую последова¬ 
тельности видеоимпульсов; 

ФДі и ФД 2 — фазовые детекторы, перемножающие сигнал ошиб¬ 
ки е а (і) на опорные напряжения и іоп (і) и и 2оп (і) и содержащие на 
своих выходах фильтры нижних частот. 

В случае непрерывного сигнала в схеме (рис. 19.1) блоки Ву и 
ПД исключаются и сигнал ошибки е 2 (() выделяется детектором Д. 



Рис. 19.1 


Рассмотрим сначала случай непрерывного сигнала. При этом 
можно полагать 


У (0 = и 0 [ 1 + Щ (0] {1 + т (і) соз [2пРрі + 
+ ф (і)]} соз [<о с і + ф с (/)] + «ш (0. 


(19.29) 


где піф(і) — коэффициент модуляции, вызванной амплитудными 
флуктуациями сигнала; ^ — частота сканирования; 


/п(0 = рѲ(0 (19.30) 

— коэффициент модуляции, вызванной измеряемым угловым 
отклонением Ѳ; и ш (і) — нормальный белый шум со спектральной 
плотностью (односторонней) До- 

Анализ прохождения через пеленгатор смеси у(і ), описываемой 
выражением (19.29), дает следующие приближенные результаты 
[1041: 

МО»с[0 ж (*) + ДѲ п (О], (19-31) 

где и±(і) — напряжение на выходе фазового детектора ФДі 
(рис. 19.1); ДѲ п (0 — нормальный белый шум со спектральной плот¬ 
ностью 


2УѴ 0 Г, , ЛГ 0 Яэ , *0срЛф(^р)і 
^-^7р[ 1 + 2я^; + - То —]• 


(19.32) 


Здесь ^аф (Рр) — значение спектральной плотности ^ а ф (/) флуктуа¬ 
ций Шф (і) при / = обозначения Д 0 , I 1 » Л>е Р имеют тот же 
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смысл что и в предыдущем изложении, а П э — эквивалентная 
шумовая полоса усилителя высокой частоты УВЧ. При этом 
предполагается, что 


Я 9 > 2 (Р р + А Р э ), 


(19.33) 


где АР 9 — эквивалентная полоса пропускания следящей системы. 

Из сравнения выражения (19.15) и (19.32) следует, что отноше¬ 
ние реальной спектральной плотности к ее потенциальному зна¬ 
чению ^ ш0 равно 


8т _ і I Ур Пэ 1 ^0 ср ^аф (^р) 
8шо 2Р 0 ср N 0 


(19.34) 


Из этой формулы видно, что отличие реальной спектральной плот¬ 
ности от потенциальной зависит от отношения сигнала к шуму ^р-°. 

Величина же этого отношения зависит от требуемой точности пелен¬ 
гации. 

Поэтому для получения более наглядных результатов введем 
понятие потенциальной точности пеленгации следующим образом. 
Так как ^ ш0 есть спектральная плотность помехи, приведенной 
к измеряемому угловому отклонению Ѳ ж , то соответствующий 
средний квадрат флуктуационной ошибки следящей системы, в со¬ 
став которой входит пеленгатор, равен 

ѲІ = ^ ш0 АР 9 , (19.35) 

где АР а — эквивалентная шумовая полоса пропускания следящей 
системы. 

Так как 

Ѳ 2 = ві + Ѳ», 


то среднеквадратичная ошибка слежения за целью равна 

= = + (19.36) 

Вследствие идентичности каналов можно полагать 


л2 _ л2 

Оу — У* 

И 

ѳ^-УТІ/ѳІ. (19.37) 

С учетом (19.35) получается 

Ѳэф 0 = / &Г ш0 АР Э . (19.38) 

Очевидно, Ѳ Э ф о является потенциальным (минимально возможным) 
значением флуктуационной составляющей ошибки слежения за 
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целью, обеспечиваемой данным пеленгатором при данной полосе 
АР,. Будем в дальнейшем, для краткости называть величину Ѳ Э ф 0 
потенциальной точностью пеленгатора. Из (19.30) следует, что 

/Пэф = р.Ѳ Э ф, (19.39) 

где /л Э ф — эффективное (среднеквадратичное) значение коэффициен¬ 
та амплитудной модуляции сигнала, соответствующее данному 
эффективному значению Ѳ 9 ф ошибки слежения. Поэтому величина 
т Э ф также может служить мерой точности пеленгации и точности 
автослежения за целью. 

Из (19.38) и (19.39) следует, что потенциальная точность пеленга¬ 
тора может характеризоваться также величиной 

т Э ф о = рѲ Э ф о = р Ѵ^&шо Д^э- (19.40) 


Аналогично этому реальную точность пеленгации можно харак¬ 
теризовать величиной 

/лэф 1 р»Ѳ 9 ф “ р. У 2§ ш АР э* (19.41) 

Из соотношений (19.15), (19.40) и (19.41) имеем 


^эфО 



И 


т эф 

т эф 0 


т 9 ф = 2 


Ѳ эф 

®эф0 


ІѴо - Г - . МоП э ср ^аф (^р) 

V Р 0ср V 2Р 0ср І “ N 0 

і/г-=і/ + 

У &шо у о ср 


(19.42) 

(19.43) 

(19.44) 


Из выражения (19.44) следует, что среднеквадратичная ошибка 
/и 9 ф (или Ѳ Э ф) отличается от ее потенциального (минимально воз¬ 
можного) значения т 9 ф 0 менее чем на 10%, если одновременно вы¬ 
полняются следующие условия: 


ІУо 77э 

2^0 ср 





И 


> 


Р 0 ср 5аф ( Р р) 

N 0 



/ 


Так как при выполнении этих условий получается 


т 9 ф Л/ /72дфО 



(19.45) 


(19.46) 
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(19.47 а) 



Из этих соотношений следует, что при заданных точности пеленга-, 
ции т эф и полосе следящей системы Д Р 9 реальная точность пеленга¬ 
ции приближается к ее потенциальному значению лишь при до¬ 
статочно малой спектральной плотности амплитудных флуктуаций 
§аф (Р р ) и достаточно узкой полосе пропускания пеленгатора П 9 . 



Рис. 19.2 


В системе с коническим сканированием основным путем умень¬ 
шения спектральной плотности §аф(Р р ) является повышение чаекъ 
ты сканирования Р р . Однако при этом следует иметь в виду соотно¬ 
шение (19.33), т. е. учитывать, что при повышении частоты сканиро¬ 
вания может потребоваться увеличение полосы пропускания пелен¬ 
гатора П 9 . 

Пусть,'например, задано т 9 ф = 0,1 и Д Р 9 = 1 гц, а спектр 
амплитудных флуктуаций гПф(і) имеет вид, изображенный на 
рис. 19.2. Тогда условия (19.47 а и 19.476) принимают следующий 
вид: 

П 9 •< 80 гц, Рр > 34 гц. 

С учетом неравенства (19.33) потенциальная точность достигается 
при 

Р р л; 35 гц и 80 гц. 

При тех же данных, но более высоких требованиях к точно¬ 
сти, а именно при т 9 ф = 0,03, условия (19.47) дают 

П 9 < 900 гц, Р р 70 гц. 
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Кроме того, в соответствии с (19.33) должно быть 


П 9 ^>2 (Р р + АР 9 ). 


Из этих примеров видно, что при более высоких требованиях 
к точности для достижения потенциального значения точности тре¬ 
буется более высокая частота сканирования, но зато полоса про¬ 
пускания до детектора П э может быть более широкой и соответствен¬ 
но понижаются требования к необходимой стабильности частоты 
сигнала в полосе усилителя высокой частоты. 

Рассмотрим теперь случай пеленгации некогерентного импульс¬ 
ного сигнала, т. е. будем полагать, что зондирующий сигнал со¬ 
стоит из периодической последовательности некогерентных радио¬ 
импульсов, имеющих длительность т и , период повторения Т п и 
скважность 



(19.48) 


В видеоусилителе пеленгатора, функциональная схема которого 
приведена на рис. 19.1, осуществляется стробирование приходящих 
импульсов, причем длительность стробирующих импульсов равна 
Т с . При этом, как показано в [1], среднеквадратичная ошибка сле¬ 
жения за целью, вызванная действием внутреннего шума при от¬ 
сутствии флуктуаций сигнала, равна 


^эф 


ш 




п — 1 \ 

* X 8 ) 


(19.49) 


где 



(19.50) 

(19.51) 


Здесь II тс и ІІ Ш — соответственно амплитуда импульсов сигнала и 
действующее значение напряжения шума на входе детектора Д 
(рис. 19.1). 

При выводе формулы (19.49) принято, что полоса П 9 согласована 
с длительностью импульсов сигнала, т. е. 

П 9 » (19.52) 
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Среднеквадратичная ошибка, вызванная действием амплитудных 
флуктуаций при отсутствии внутреннего шума, в соответствии 
с формулами (19.37), (19.39) и (19.32) равна 


Шэф аф — Р®эф аф — |*/2 ]/ѳ 2 = р /2 У§ п (0) АР Э = 

= Р ]/"^аф (^р) АР в , 

т. е. 

^эф аф = М'Ѳэф аф == 2 ^/^аф р) &Р э* (19.53) 


Как показывает анализ (см., например, [104]), среднеквадратич¬ 
ная ошибка, вызванная совместным действием внутреннего шума и 
флуктуаций сигнала, может быть с достаточной точностью опреде¬ 
лена из соотношения 

эф == ^эф ш 4“ ^эф аф (19.54) 


ИЛИ 

Оэф = /ѳ 9 2 фш + ѳ э 2 фаф. (19.55) 


Формулы (19.49), (19.53) и (19.54) позволяют определить реальную 
точность рассматриваемого типа пеленгатора. Потенциальная точ¬ 
ность этого пеленгатора не зависит от формы сигнала и, как и ранее, 
определяется по формуле (19.40) или (19.42), т. е. 

Шэф 0 = 2 , (19.56) 

г *0 ср 


где Р о ср — удельная средняя мощность сигнала. 
Для рассматриваемого импульсного сигнала 


Р 0 ср — 


V 


тс и 


V 


тс 


2 Т 


п 


2<г 


(19.57) 


При сравнении реальной точности с потенциальной ограничим¬ 
ся для простоты случаем идеального стробирования, т. е. будем 
в формуле (19.49) полагать п = 1. Кроме того, для простоты за¬ 
меним в этой формуле коэффициент под радикалом 0,65 на 0.5. 
Тогда с учетом соотношений (19.49), (19.50), (19.52), (19.53), (19.54) 
и (19.57) получим 

< і9 - б8) 

где 

Рп = 7- (19.59) 

1 п 

— частота повторения импульсов. 

Из сравнения выражения (19.58) с соответствующим выражением 
(19.43) для непрерывного сигнала видно, что при той же удельной 


440 



средней мощности сигнала Р 0с р> они совпадают, за исключением 
того, что при импульсном сигнале вместо полосы П э входит частота 
повторения импульсов Р п . Поэтому при импульсном сигнале усло¬ 
вия достижения потенциальной точности получаются из соотно- 


шений (19.47 а и 

19.47 б), если заменить П э на Р п , и 

имеют следую- 

щий вид: 

Л,<°’ 2 8 АГз 

(19.60 а) 

и 

«эф 



0,025т^. 

йаф (^р) д/7 

^ * о 

(19.60 6) 


Очевидно, что для обеспечения возможности выделения сигнала 
ошибки е 2 (і) (напряжения частоты сканирования Р р ) должно 

выполняться также условие 

(19.61) 

При т Э ф = 0,03, АР Э = 1 гц и спектре §аф(Рр), изображенном 
на рис. 19.2, соотношения (19.60) дают 

Р п < 900 гц и Р р > 70 гц. 

Приведенные в данном параграфе соотношения были получены 
для пеленгатора с коническим сканированием. Близкие к ним со¬ 
отношения получаются и для двухканальных пеленгаторов с мгно¬ 
венным амплитудным или фазовым сравнением сигналов. Основное 
отличие, которое при этом получается, заключается в том, что в двух¬ 
канальных пеленгаторах при обеспечении высокой степени идентич¬ 
ности каналов действие аплитудных флуктуаций сигнала оказывает¬ 
ся пренебрежимо малым. 

Контрольные вопросы 

1. От чего зависит потенциальная точность измерения угловых откло¬ 
нений? 

2. Исходя из формулы (18.134) докажите, что потенциальная точность 
координатора с коническим сканированием может определяться по формуле 
(19.15) или (19.42). 

3. Исходя из формулы (19.18) докажите, что потенциальная точность 
двухканального координатора с мгновенным амплитудным сравнением сиг¬ 
налов может определяться по формуле (19.22). 

4. Какие основные причины вызывают уменьшение точности автослеже¬ 
ния за целью по угловым координатам по сравнению с ее потенциальным 
значением в координаторе с коническим сканированием при синусоидальном 
зондирующем сигнале? 

5. Какие основные причины вызывают уменьшение точности автослеже¬ 
ния за целью по угловым координатам по сравнению с ее потенциальным зна¬ 
чением в координаторе с коническим сканированием при зондирующем сиг¬ 
нале в виде периодической последовательности некогерентных радиоимпуль¬ 
сов большой скважности? 

Литература [1, 100, 104]. 
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ТОЧНОСТЬ СИСТЕМ САМОНАВЕДЕНИЯ 


§ 20.1. ВВОДНЫЕ ЗАМЕЧАНИЯ 

Оценка точности и дальности действия * систем самонаведения, 
строго говоря, должна производиться совместно, так как в общем 
случае точность наведения снаряда (промах) зависит от дальности, 
с которой он выпущен, а допустимая дальность пуска зависит от тре¬ 
буемой точности наведения. 

Действительно, как отмечалось в § 6.2, если дальность действия 
системы самонаведения меньше некоторой минимально допустимой 
величины г 0 кр, определяемой соотношением (6.3), то начальная 
ошибка упреждения Др 0 не может быть выправлена вследствие 
ограниченной маневренности снаряда и вследствие этого промах 
резко возрастает. 

С другой стороны, при определении максимальной дальности 
действия системы самонаведения приходится задаваться допусти¬ 
мой надежностью захвата цели головкой самонаведения. Так как 
нарушение надежности захвата (например, срыв слежения за целью 
вскоре после произведенного захвата) приводит к возрастанию 
промаха, то надежность захвата, а следовательно, и дальность 
действия оказывается, строго говоря, зависящей от требуемой 
точности самонаведения. 

Однако с целью упрощения допустимо в первом приближении 
производить анализ точности и дальности действия систем самонаве¬ 
дения раздельно. Из сделанных выше замечаний следует, что такое 
раздельное рассмотрение вполне оправдано, если дальность дей¬ 
ствия системы самонаведения превышает критическое значение 
/*о кр> а надежность захвата цели достаточно велика. В дальнейшем 
изложении мы будем исходить именно из таких допущений. 

Краткая характеристика основных источников ошибок самона¬ 
ведения была дана в гл. 6. Действие некоторых из этих источников 
было рассмотрено во второй части в основном с целью иллюстрации 
соответствующих методов анализа и синтеза систем управления. 
В данной главе все эти результаты систематизируются и углубляют¬ 
ся с целью получения более полного представления об основных 
факторах, определяющих точность систем самонаведения. 
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Основными источниками ошибок самонаведения являются: 

1) начальная ошибка упреждения Д(3 0 ; 

2) маневр цели (наличие ускорения цели №ц); 

3) естественные помехи; 

4) организованные помехи. 

Кроме того, точность самонаведения в значительной мере зависит 
от величины мертвой зоны управления г мз , влияния перекрестных 
связей между каналами управления и искажающего действия обте¬ 
кателя, устанавливаемого в носовой части ракеты. 

Влияние начальной ошибки упреждения и маневра цели на про¬ 
мах было рассмотрено в гл. 13 [см., например, формулы (13.56') и 
(13.89)]. Так как это рассмотрение было проведено методом линеа¬ 
ризации системы, то не учитывалось влияние ограниченности попе¬ 
речного ускорения ракеты. Однако, если дальность самонаведения г 0 
превышает критическое значение г 0кР , а ускорение цели не слишком 
велико (№ц<1~2^), то поперечное ускорение ракеты № р не пре¬ 
вышает максимально допустимого значения ЦР рм и соотношения, 
приведенные в гл. 13, оказываются пригодными для приближенной 
оценки влияния начальной ошибки упреждения и маневра цели. 

Основными естественными помехами являются внутренний шум 
радиоприемного устройства, амплитудные, угловые и поляриза¬ 
ционные флуктуации сигнала, отраженного от цели, а также поме¬ 
хи, создаваемые вибрациями аппаратуры и отражениями от земли. 
Возможные организованные помехи системам самонаведения весьма 
разнообразны. В частности, могут применяться все виды помех, 
указанные в § 2.6. Анализ точности самонаведения с учетом всех 
этих естественных и организованных помех весьма сложен и выхо¬ 
дит за рамки данной книги. Поэтому из всех помех мы ограничим¬ 
ся рассмотрением действия лишь внутреннего шума приемника и 
флуктуаций сигнала. 

В процессе самонаведения отношение сигнала к шуму резко 
возрастает по мере приближения ракеты к цели, вследствие чего 
внутренний шум оказывает основное действие не на точность, а на 
максимальную дальность самонаведения. 

Как неоднократно отмечалось ранее, точность самонаведения 
(промах) весьма существенно зависит от величины мертвой зоны си¬ 
стемы управления г мз и мертвой зоны по маневренности ракеты г м : 


если г мз < г м , то 


если же г мз >г м , ю 




( 20 . 1 ) 


15В* 
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Здесь г мз — расстояние между ракетой и целью, начиная с которого 
резко ухудшается действие аппаратуры управления; г м — расстоя¬ 
ние между ракетой и целью, начиная с которого (и вплоть до «встре¬ 
чи» с целью) ракета не может существенно отклониться от прямоли¬ 
нейного полета даже при максимальном отклонении ее рулевых 
органов. 

Как было показано в гл. И, это расстояние определяется приб¬ 
лиженно по формуле (11.40) или (11.52'). 

Из соотношений (20.1) следует, что во избежание резкого уве¬ 
личения промаха за счет мертвой зоны системы управления должно 
выполняться условие 

'*мз< V (20.2) 

Поэтому при разработке системы управления необходимо обеспечи¬ 
вать выполнение этого условия. Так как в типичных случаях полу¬ 
чается г м ^>50 : 100 ж, то обычно выполнение условия (20.2) оказы¬ 
вается возможным. При этом можно в первом приближении пола¬ 
гать, что величина мертвой зоны управления не влияет на промах. 

Влияние перекрестных связей на качество управления было рас¬ 
смотрено в гл. 9 и 12 и сводится в первую очередь к уменьшению 
запаса устойчивости системы и во вторую очередь к увеличению 
динамической и флуктуационной составляющих промаха. 

Действие обтекателя в предыдущих главах не рассматрива¬ 
лось. В соответствии с изложенным в данной главе будет рассмотрено 
влияние на точность самонаведения амплитудных, угловых и поля¬ 
ризационных флуктуаций сигнала, а также влияние обтекателя. 

§ 20.2. ВЛИЯНИЕ НА ТОЧНОСТЬ САМОНАВЕДЕНИЯ 

ФЛУКТУАЦИЙ СИГНАЛА 

а. Происхождение и характер флуктуаций сигнала 

Для пояснения причин возникновения флуктуаций сигнала рас¬ 
смотрим рис. 20.1. На этом рисунке системы координат о'х, у, г и 
ох а , у а , 2 а жестко связаны соответственно с корпусом цели и с антен¬ 
ной системой радиолокатора. Жирными линиями очерчены конту¬ 
ры цели и апертуры антенной системы. Точка о расположена в цент¬ 
ре апертуры, а точка о' — в геометрическом центре (или в центре 
масс) корпуса цели. 

Сигнал, отраженный от цели и попадающий в апертуру антен¬ 
ной системы, образуется совокупностью весьма большого числа эле¬ 
ментарных сигналов, отраженных от различных элементарных 
участков («точек») корпуса цели. В процессе наведения ракеты на 
цель имеют место колебания корпуса цели (системы координат 
о', х у у у г) относительно апертуры антенной системы (системы ко¬ 
ординат ох а9 у ѣ9 2 а ). Эти колебания, имеющие нерегулярный харак¬ 
тер, и являются причиной флуктуаций сигнала. 
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Вследствие весьма большой сложности структуры флуктуи¬ 
рующего отраженного сигнала в литературе до сих пор существуют 
лишь грубые математические описания этого сигнала и недостаточно 
полные и надежные экспериментальные данные. Наиболее надежные 
данные относятся к случаю, когда линейные размеры цели и апер¬ 
туры антенной системы малы по сравнению с расстоянием г между 
радиолокатором и целью. Для воздушных целей это условие при¬ 
ближенно выполняется, если расстояние между локатором и целью 
превышает несколько сотен метров. При этом оказывается возмож¬ 




ным заменить рис. 20.1 приближенным рис. 20.2 и подразделить 
флуктуации сигнала на амплитудные, угловые и поляризационные. 
Здесь под амплитудными флюктуациями понимаются флуктуации 

величины Е(і)> результирующей напряженности поля Е(і), создан¬ 
ной в точке о совокупностью отражений от всех точек цели. 

Угловыми называются флуктуации фронта отраженной волны, 

—>- —>■ 

т. е. флуктуации угла Д<р У ф между направлением г на центр цели 

0' и направлением г' на так называемый эффективный центр отра¬ 
жения цели ЭЦ. При данном определении эффективный центр отра¬ 
жения находится на направлении, проходящем через точку о и 
перпендикулярном к фронту приходящей волны. 

Поляризационными называются флуктуации поляризации отра¬ 
женной от цели волны. 

В первом приближении случайные процессы, характеризующие 
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амплитудные, угловые и поляризационные флуктуации, можно пола¬ 
гать статистически независимыми. 

Флуктуации сигнала в той или иной степени влияют на действие 
всех каналов координатора (радиолокатора) цели — угломерного, 
дальномерного и канала измерения скорости сближения. Однако 
в случае систем самонаведения основным каналом, определяющим 
точность наведения, является угломерный канал. Поэтому мы огра¬ 
ничимся для краткости рассмотрением действия флуктуаций, про¬ 
ходящих через угломерный канал. 


6. Влияние амплитудных флуктуаций 


Влияние амплитудных флуктуаций в большой мере зависит 
от применяемого метода пеленгации сигнала. Наибольшим оно ока¬ 
зывается в одноканальных пеленгаторах, в частности в пеленгаторе 




Рис. 20.3 


с коническим сканированием. В двухканальных пеленгаторах (или 
в пеленгаторах с большим числом каналов) действие амплитудных 
флуктуаций в принципе может быть полностью устранено. Действи¬ 
тельно, в таких пеленгаторах изменение напряженности поля Е(і) 
отраженного сигнала вызывает изменение напряжения на входах 
обоих приемных каналов. Поэтому при правильном построении 
системы напряжение флуктуации, возникшее в одном из каналов, 
может быть скомпенсировано напряжением флуктуации во вто¬ 
ром канале. 

Пусть, например, применяется пеленгатор с мгновенным ампли¬ 
тудным сравнением сигналов суммарно-разностного типа, входная 
часть которого показана на рис. 20.3. При этом напряжения на вы¬ 
ходах антенн Аі и А% этого пеленгатора при малых угловых откло¬ 
нениях Ѳ от оси равносигнальной зоны 2 а равны соответственно 

«і (0 = к а , Е (0 I 1 + (0]. } , оч 

МО = к аі Д(*)[і-цѲ (*)],} ( } 

где к и к аг — параметры, зависящие от свойств антенной си¬ 
стемы. 


446 



Напряженность поля Е(() вблизи приемной антенны при нали¬ 
чии амплитудных флуктуаций может быть представлена в виде 

Е (() = Е т (і) соз К I + ф (0], (20.4) 


где Е т (і) и ф(/) — флуктуации амплитуды и фазы напряженности 
поля. 

На выходе антенного преобразователя АП образуются суммар¬ 
ный и разностный сигналы: 


и 


«л {I) 


и А (і) 


и і (О (0 ) 

Ѵ~2 


«1 (0 — «2 (0 


/2 


(20.5) 


(в этих выражениях 2 учитывает то обстоятельство, ■ что при 
идеальном (без потерь) антенном преобразователе полная мощность 
колебания на его выходе должна быть такой же, как и на входе). 
Из (20.3), (20.4) и (20.5) следует, что при 



( 20 . 6 ) 


Кд (0 = 2 1* ѳ (0 Е т (0 С05 К І + Ф (0]. 

И„ (0 = к 2Е т ( I ) соз К і + ф (0]. 


Амплитуды колебаний и.(і) и и ъ (і) равны соответственно 


и 


(і) = «а, 2рѲ (0 Е т (0 ] 


■ 

^ (0 = «а, (0-3 


Из выражений (20.7) и (20*8) следует, что 


“а (0 и А (0 

М Л (0 ^Л (0 


= р,ѳ (о. 


( 20 . 8 ) 


(20.9) 


Поэтому, если в схеме обработки пеленгатора тем или иным способом 
получить напряжение, пропорциональное отношению напряжений 
мд и «л или их амплитуд V д и С/л, то это напряжение будет точной 
мерой углового отклонения Ѳ, несмотря на наличие у сигнала ампли¬ 
тудных флуктуаций. 

В реальных двухканальных пеленгаторах аплитудные флуктуа¬ 
ции компенсируются не полностью, так как невозможно обеспе¬ 
чить полную идентичность входных цепей [например, выполнение 
условия (20.6)1 и осуществить точное нормирование сигнала [на¬ 
пример, точное образование отношения вида (20.9)1. Однако удается 
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сделать влияние амплитудных флуктуаций малым по сравнению 
с влиянием других источников ошибок пеленгации. 

Рассмотрим теперь влияние амплитудных флуктуаций в си¬ 
стеме с коническим сканированием. В такой системе при отсутствии 
флуктуаций сигнала и небольших угловых отклонениях Ѳ от оси 
равносигнальной зоны г а вращение диаграммы направленности во¬ 
круг этой оси приводит к модуляции амплитуды сигнала, принятого 
антенной, по закону 

Ч (І) = [1 і7і (і) сов Ф)]> (20.10) 

где т(і)— |яѲ(/); ф = ф(0; Р р = ^ — частота сканирования, р,— 

параметр, зависящий от формы диаграммы направленности и ее 
скоса относительно оси 2 а . 

С учетом амплитудных флуктуаций имеет место следующее 
приближенное соотношение: 

і, 7 (^) = Ц 0 [ 1 -|- Шф (^)] [1 + т (і) сов (Ш -|- ф)], (20.11) 

где по-прежнему 

т(і) = (іѲ (/); (20.12) 

Шф(1) — коэффициент паразитной амплитудной модуляции, вызван¬ 
ной амплитудными флуктуациями сигнала*. При этом напряжения 
щ и и г на выходе фазовых детекторов ФДі и ФД 2 пеленгатора 
(см., например, рис. 19.1) могут быть записаны в следующем виде [1]: 

иі(0 = мѳ*(0 + лѳ п .(*)]. ) 
и 2 (0 = ^[Ѳ у (0 + АѲ пу (0], I 

где с х и с 2 — коэффициенты пропорциональности; 

Ѳ ж = Ѳ со5 ф; Ѳ у = Ѳ $іп ф; 

АѲ ПЖ (0 = 4 Шф (I ) соз Ш -у Шф ( і ) Ѳ ж (і), 

Г* 

АѲ П у (() = ^т ф ( і ) зіп + /и ф ( і) Ѳ у (і). 

Соотношения (20.14) получены в предположении, что действием 
внутреннего шума пеленгатора можно пренебречь. 

Если для самонаведения применяется автоследящая антенная 
система (например, система с гироприводом), то напряжения и±(і) 
и и 2 (0 поступают на блок управления антенной системой (напри¬ 
мер, на гиропривод). 

* Как показывает анализ, выражение (20.11) справедливо при выпол¬ 
нении условия (х -у < 0,1-т-0,2, где І т — максимальный линейный размер 
цели, а г — расстояние от пеленгатора до цели. 
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(20.13) 


( 20 . 14 ) 



В случае применения для самонаведения стабилизированной 
антенны напряжения и^і) и и%{і) поступают в автопилот для выра¬ 
ботки команд на рули ракеты. В дальнейшем ограничимся для про¬ 
стоты рассмотрением управления лишь в одной из плоскостей. При 
этом вместо (20.13) и (20.14) можно полагать, что напряжение на 
выходе пеленгатора равно 


и (і) = с [ф (0 + Аф п (01, 

(20.15) 

Ф(0 = ѳ ж (0; 

(20.16) 

Дф п ( і ) = дѳ пж (0 = 


= \ т ф ( 1) со8 2лР р 1 + Шф ( і ) ф ( і ). 

(20.17) 


Здесь ф(/) — измеряемое угловое отклонение, а Аф п (0 — помеха, 
вызванная амплитудными флуктуациями сигнала, приведенная 
к угловому, отклонению <р. 

При применении как следящей, так и стабилизированной антен¬ 
ны помеха Дф п (^) действует внутри замкнутой следящей системы 
' (см., например, рис. 12.3), имеющей сравнительно узкую полосу 
пропускания АР^АРо^ (рис. 12.4 и 12.6). 

Сравнивая выражение (20.17) с (12.51), нетрудно убедиться, 
что помеха Аф и (/) имеет составляющую прямого прохождения 

!ы (0 = тг т Ф (0 С08 2л ^ Р і (20.18) 

Г 

и комбинационную составляющую 

І 2п (і) = т ф ((). (20.19) 

В главе 12 отмечалось, что действием комбинационной составляющей 
можно пренебрегать при выполнении условия (12.57), т. е. при 

_ д^ а 

( 20 . 20 ) 

где А?э 2 — эквивалентная ширина спектра составляющей / 2п (і) 
помехи. 

Выясним выполняется ли это условие в случае помехи в виде 
амплитудных флуктуаций сигнала. Условие (20.20) было получено 
в предположении, что составляющие /і п (/) и / 2п (0 являются взаимно 
некоррелированными эргодическими процессами (с нулевыми сред¬ 
ними значениями), ширина спектра которых велика по сравнению 
с полосой пропускания следящей системы АР Э . В том, что процессы 
/і п (/) и / 2п (Ь> определяемые выражениями (20.18) и (20.19), имеют 
нулевые средние значения, нетрудно убедиться, если учесть, что 
среднее значение флуктуаций тф(і) равно нулю. Далее, так как 
амплитудные флуктуации ггіф(і) могут в первом приближении счи- 
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таться эргодическим случайным процессом (по крайней мере при 
отсутствии резких маневров цели), то таким процессом является и 
составляющая / 2п (^). Составляющая / 1п (/), определяемая выраже¬ 
нием (20.18), содержит множитель соз 2л Р р і и вследствие этого 
является нестационарным, а следовательно, и неэргодическим про¬ 
цессом. Однако мешающее действие оказывает не вся эта составляю¬ 
щая, а лишь та ее часть, которая попадает в пределы узкой полосы 
пропускания АР & следящей системы. Эта мешающая составляющая, 
как нетрудно убедиться, может считаться эргодическим случайным 
процессом. Наконец, составляющие /і„(0 и / 2п (0 не могут считаться 
некоррелированными процессами, так как содержат один и тот же 
множитель гПф({). Однако мешающее действие составляющей 
обусловлено теми компонентами спектра помехи щ{і), которые 
примыкают к частоте сканирования Р р (так как только эти состав¬ 
ляющие приводят к появлению частот, попадающих в полосу про¬ 
пускания АР Э следящей системы); помеха же / 2п (0 = Щ(і) оказы¬ 
вает мешающее действие лишь вследствие наличия у спектра про¬ 
цесса т.ф(і) компонент, прилегающих к нулевой частоте. Отсюда 
следует, что одна и та же помеха входящая в выражения 

(20.18) и (20.19), создает мешающее действие различными участками - 
своего спектра. Вследствие этого при оценке мешающего действия 
составляющих /і п (г“) и / 2п (0 процессы Д п (0 и можно считать 
взаимно некоррелированными. 

Таким образом, все допущения о характере процессов /і п (0 
и сделанные при выводе условия (20.20), в рассматриваемом 

случае амплитудных флуктуаций справедливы. 

Подставляя выражение (20.19) в (20.20), получаем следующее 
условие пренебрежимости комбинационной составляющей помехи, 
вызванной амплитудными флуктуациями сигнала: 


( 20 . 21 ) 

А / э2 


Так как обычно т%^С 0,1, А / 8 2 > 10 гц и А^э-^І-і-З гц, то 
условие (20.21) выполняется достаточно хорошо. Поэтому при 
диализе действия амплитудных флуктуаций можно вместо (20.17) 
полагать 


Афп (і ) « /іп (0 = Щф (0 соз 2лР р і. (20.22) 

Г 

Учитывая, что помеха Лф п (0 действует на следящую систему с весь¬ 
ма узкой полосой пропускания АР Э (рис. 12.6), можно полагать, что 
ее спектр § а ([) в пределах этой полосы пропускания равен своему 
значению на нулевой частоте ^ п (0), т. е. 

8п(І)^8п(0)- 
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(20.23) 



(20.24) 


Из соотношений (20.22) нетрудно установить, что 

^п(0)=^Яаф (^р), 

где §аф(!) — энергетический спектр амплитудных флуктуаций, т. е. 
процесса Шф(і); § а ф(Р р ) — значение этого спектра на частоте ска¬ 
нирования, т. е. при I = Р р . Один из возможных видов спектра 
ёаф(/) был приведен на рис. 19.2. Выражение (20.24), каки следовало 
ожидать, совпадает с формулой (19.32), приведенной в гл. 19 без 
вывода, если положить Ы 0 = 0, т. е. пренебречь действием внутрен¬ 
него шума пеленгатора. 

Оценим влияние амплитудных флуктуаций на точность самона¬ 
ведения (промах), полагая для простоты, что применяется стабили¬ 
зированная антенна и что система управления может считаться 
линейной. Рассмотрим простейший случай, когда промах опреде¬ 
ляется по приближенной формуле (13.77). При этом в соответствии 
с формулами (13.97) и (20.24) имеем 

Л, эф = % = | Ѵо, (20-25) 

где Ѵ 0 г — скорость сближения ракеты с целью; Т — постоянная 
времени системы управления. 

Так как использованная при выводе этого соотношения формула 
(13.97) справедлива лишь при малом значении мертвой зоны 
(г м <0,1 Ѵо г и Тях 0,5-^-5 сек), то в этих же пределах справедливо и 
соотношение (20.25). Если мертвая зона не слишком мала (г м > 
>0,1 Ко Л. т0 Д ля вычисления промаха можно воспользоваться кри¬ 
выми рис. 13.2, определяя при этом спектральную плотность помехи 
8 п {0) по формуле (20.24). Из формулы (20.24) и рис. 13.2 следует, 
что для уменьшения влияния амплитудных флуктуаций (при кони¬ 
ческом сканировании) на точность самонаведения необходимо повы¬ 
шать частоту сканирования Р р , а также увеличивать параметр р рав¬ 
носигнальной зоны. 

в. Влияние поляризационных флуктуаций 

При наличии у сигнала амплитудных и поляризационных флук¬ 
туаций напряжение на выходе антенной системы одоканального 
пеленгатора в случае отсутствия сканирования имеет вид 

и (0 = «а Р (0 Е Ш (0 С 08 [® 0 І + ф (01, (20.26) 

где Е т (і) и ф(0 — амплитудные флуктуации сигнала, а Р(і) — пара¬ 
зитная амплитудная модуляция сигнала, вызванная флуктуациями 
поляризации проходящей волны. 

Характеристики функции Р(і) зависят от типа цели и характера 
ее движения, а также от поляризационных характеристик прием¬ 
ной антенны и передающей антенны, формирующей сигнал подсвета 
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цели. Действие поляризационных флуктуаций зависит также от 
того, применяется ли в передающей или приемной антенне сканиро¬ 
вание. Так, например, если зондирующий сигнал имеет линейную 
поляризацию и плоскость этой поляризации сохраняет неизменное 
положение в пространстве, то действие поляризационных флуктуа¬ 
ций оказывается наиболее сильным в том случае, когда приемная 
антенна имеет линейную поляризацию и при сканировании пло¬ 
скость этой поляризации вращается с частотой сканирования.^При 
таком же зондирующем сигнале, но при применении приемной ан¬ 
тенны с круговой поляризацией действие поляризационных флук¬ 
туаций резко ослабляется. 

Из выражения (20.26) следует, что. действие поляризационных 
флуктуаций аналогично действию флуктуаций амплитуды сигнала 
Е т (і). Основным отличием процесса Р(і) от Е т (і) является его зна¬ 
чительно более медленное изменение во времени — время корреля¬ 
ции поляризационных флуктуаций обычно превышает одну секунду. 
Поэтому в одноканальных пеленгаторах с коническим сканирова¬ 
нием мешающее влияние поляризационных флуктуаций значитель¬ 
но ослабляется действием системы АРУ (автоматической регулиров¬ 
ки усиления). В двухканальных пеленгаторах (например, в пелен¬ 
гаторе, изображенном на рис. 20.3) одновременно с. компенсацией 
амплитудных флуктуаций имеет место компенсация и поляриза¬ 
ционных флуктуаций, если приемные антенны Аі и А 2 обоих кана¬ 
лов имеют идентичные поляризационные характеристики. 

Из сказанного следует, что действие поляризационных флуктуа¬ 
ций оказывается наиболее сильным в системах с коническим скани¬ 
рованием. Но в этих системах поляризационные флуктуации оказы¬ 
вают обычно меньшее действие, чем амплитудные флуктуации, 
особенно при наличии глубокой АРУ и применении антенн с кру¬ 
говой поляризацией. Поэтому в дальнейшем при количественном 
анализе мы ограничимся рассмотрением лишь амплитудных и угло¬ 
вых флуктуаций сигнала. 

г. Действие угловых флуктуаций 

Как уже отмечалось выше, под угловыми флуктуациями обычно 
понимают флуктуации фронту приходящей волны. При таком опре¬ 
делении действие угловых флуктуаций не зависит от свойств пелен¬ 
гатора и может быть поэтому учтено введением в структурную схему 
системы самонаведения (рис. 6.14) внешнего углового возмущения 
Аф У ф(/), как показано на рис. 20.4. 

Так как угловые флуктуации порождаются линейными переме¬ 
щениями эффективного центра отражения цели (рис. 20.2), то при 
принятых выше допущениях функция Дф У ф(0 оказывается обратно 
пропорциональной дальности г(і) от радиолокатора до цели, т. е. 

А/ л,(і) 

Лфуф (1) = . (20.27) 
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где Д/ У ф(0 —линейные флуктуации эффективного центра отраже¬ 
ния цели. 

Линейные флуктуации Д/ У ф(/) в первом приближении могут пола¬ 
гаться стационарным случайным процессом, имеющим нулевое сред¬ 
нее значение и некоторый энергетический спектр (односторонний) 
ёмф- Эффективная ширина этого спектра, равная по определению 

00 

д /эд/ = | Ли (20.28) 

имеет тот же порядок величины, что и для амплитудных флуктуаций 
сигнала. Эффективное значение линейных флуктуаций центра от¬ 
ражения равно 

А/эф = = Л/ \ 8 а '(П й[ , (20.29) 

О 

и обычно оказывается в несколько раз меньшим максимального 
линейного размера цели. 





Рис. 20.4 


Из соотношения (20.27) следует, что угловые флуктуации Дф У ф(0 
являются нестационарным случайным процессом, интенсивность 
которого возрастает по мере уменьшения расстояния г. 

Приведенное ранее описание угловых флуктуаций является 
приближенным, так как основано на ряде допущений, и в первую 
очередь на допущении о малости размеров цели и апертуры антен¬ 
ной системы по сравнению с расстоянием г (рис. 20.1). 

Более строгий^анализ показывает, что характеристики процесса 
Дф У ф(0 не могут считаться совершенно независимыми от свойств 
радиопеленгатора. В частности, они зависят от инерционности сис¬ 
темы нормирования сигнала, применяемой в пеленгаторе (например, 
от инерционности системы АРУ), и от пределов линейности пеленга- 
ционной характеристики. Однако для всех известных типов пелен¬ 
гаторов приведенное выше упрощенное описание угловых флуктуа¬ 
ций оказывается допустимым в качестве первого приближения. 

Так как действие угловых флуктуаций оказывается существен¬ 
ным лишь на конечном участке самонаведения, при его оценке не- 
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обходимо учитывать как нестационарность процесса Аф У ф(/), так 
и нестационарность системы регулирования. 

Оценим влияние угловых флуктуаций на точность самонаведе¬ 
ния методом эквивалентных возмущений, изложенным в гл. 13. 
При этом, как следует из рис. 13.1 и 20.4, под помехой Дф п (/) нуж¬ 
но понимать угловые флуктуации Дф У ф(/), т. е. полагать 

Аф п (0 = Лфуф (*). (20.30) 

Но из рис. 13.1 следует, что эффект на выходе (т. е. промах К) не 
изменится, если вместо помехи Аф У ф(/), приложенной в точке 2, 
рассматривать помеху 

Ац> уф (і)г(і) = А/уф (/), 

приложенную в точке 3, т. е. анализировать действие угловых 
флуктуаций, приведенных к линейному отклонению*. Так как 
помеха А/ Уф (/) является стационарным случайным процессом с из¬ 
вестным энергетическим спектром §м([), то по аналогии с (13.93) 
в установившемся режиме справедливо следующее соотношение: 

ОО 

= І \ 5 Д'И №.. д< (М / м )| 2 Ло, (20.31) 

— ОО 

где 

* 4 ,<<»>-?*а.(бг) < 20 ' 32 > 

— двусторонний энергетический спектр процесса Д/ уф (/), запи¬ 
санный как функция угловой частоты © (а не частоты /); 
Кк аі ($, 4 ,) — передаточная функция от точки приложения воз¬ 
действия А I до выхода Н, т. е. передаточная функция между 
точками 3 и 5 на рис. 13.1, определенная для момента / =/ м . 

Найдем передаточную функцию Кіі, м (/©, / м ) методом экви¬ 
валентных возмущений. По определению, воздействие е 8/ , прило¬ 
женное в точке 3, вызывает в точке 5 (в установившемся режиме) 
реакцию Кь,аі(з, /)е 8 4 Но воздействие е 8 *, приложенное в точ¬ 
ке 3, может быть заменено совокупностью двух воздействий: воз¬ 
действия + е 8< в точке 1 и — е 8 * в точке 4. Воздействие — 

— е 8< в точке 4, в сбою очередь, эквивалентно воздействию 

— е 5І + ^— п $е 5 * на выходе системы, в точке 5. Следовательно, 
воздействие е 8/ в точке 1 вызывает реакцию 

Кн. а і («, і ) е 8< + Ге 8 * + (й; - *) 5е$/ ] 

* Так как рис. 13.1 соответствует плоскому случаю, то в рассматриваемом 
случае следует полагать А/ = А*. 
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на выходе. Но, с другой стороны, воздействие е 5і в точке 1 вы¬ 
зывает в точке 5 реакцию К к (з, і) е 5 '. Следовательно, должно 
быть 

Кн. а/ (5, і) е 5 ' + |е 5 * + - Л зе 8 '] = К н (з, і) е*. 

Поэтому 

Кн. ы (з, У = Кн (з, У-[1+(Й- <„) з] • (20.33) 

Здесь Кн(з, 0 — передаточная функция системы от входа (точка іу 
до выхода (точка 5), методика вычисления которой была уже рас¬ 
смотрена в гл. 13. Поэтому интересующая нас в данном случае пере¬ 
даточная функция Кн д/(з, У может быть вычислена по формуле 
(20.33). , 

В простейшем случае, когда промах Н определяется по прибли¬ 
женной формуле (13.77), выражение (20.33) принимает вид 

Кн,. д I (8, У = Кн, (8, у - 1. (20.34) 


и для типичного случая, рассмотренного в гл. 13, при котором 
Кні($> I) определяется формулой (13.84), получается 

Кн,. м (8, У = 3 - 1, (20.35) 

При этом 

К»,, л: (/“Л )-( Т $ Я .) > -1, 


и формула (20.31) дает 


00 


он, = ъ ]^дг (бг) I Кн,. м (/©, У | 2 Л®, 


— 00 


где 


К Іи, * ч* 1 + 3 

Ай,, Д I (/®* У I (і _ц урт 2 ) 8 


(20.36) 

(20.37) 


Из (20.37) следует, что полоса пропускания, соответствующая 
частотной характеристике 

I Кн„ Д7 (/©> ^м) |* 


равна 



0,7 

т 


(20.38) 


и при Т>-0,2ч-0,4 сек получается Д/о,7<2-г-4 гц. Ширина же спект¬ 
ра угловых флуктуаций на сантиметровых волнах обычно значи- 

455 - 



тельно больше. Поэтому при 0,2-^0,4 сек в формуле (20.36) 
можно в первом приближении полагать 

§А1 ( 2І ) 


т. е. считать угловые флуктуации белым шумом. При этом форму¬ 
ла (20.36) дает 


дг= 32 


33 е Л1 (0) 


(20.39) 


С учетом соотношений (20.28) и (20.29) эту формулу можно пред¬ 
ставить также в следующем виде: 


2 „33 (дг эф ) 2 1 

°й„д/~ 32 - т , 


(20.40) 


где А/эд/ — эффективная ширина спектра угловых флуктуаций, 
определяемая соотношением (20.28); А/ Э ф — эффективное значение 
линейных флуктуаций центра отражения цели, называемое иног¬ 
да эффективным линейным размером цели. 

Смысл формулы (20.40) становится очевидным, если учесть, 

что -- д ! эф ^ = §м(0) — спектральная плотность угловых флуктуа- 

эД/ 

„ 1 

ции, а величина „ пропорциональна полосе пропускания системы 
[см. формулу (20.38)]. 

Формулы (20.39) и (20.40) получены в предположении, что про¬ 
мах определяется по приближенной формуле (13.77) [или (13.77")], 
т. е. без учета влияния мертвой зоны. С учетом влияния мертвой 

зоны [т. е. при т = \^~— 4,) 4= 0] вместо формулы (20.34) приходит. 

ся пользоваться более общим выражением (20.33), и вычисления по* 
лучаются более громоздкими. Результаты этих вычислений, выпол* 

ценных в [95] для (р. ж 0,1 сек, приведены на рис. 20.5. Там же 

для сравнения' нанесена кривая, вычисленная по формуле (20.39), 

т. е. соответствующая случаю, когда ^ ^0. При этом обозначено 


Н 


эф Д/ 


= / аі 


д* 


(20.41) 


— эффективное значение промаха, вызванного угловыми флуктуа¬ 
циями сигнала. 

При Т<0,2 сек кривые, изображенные на рис. 20.5, становятся 
неточными вследствие того, что оказывается несправедливой ап¬ 
проксимация угловых флуктуаций белым шумом. При значениях 
же постоянной времени Т, значительно превышающих 1 сек , кри¬ 
вые также становятся менее точными, так как они получены в пред- 


456 



положении, что к концу самонаведения достигается установивший¬ 
ся режим. [Формула (20.31) справедлива только для установивше¬ 
гося режима]. 

Итак, при значениях постоянной времени системы Т порядка 
0,2—2 сек (что обычно и имеет место на практике) эффективное 
значение промаха, вызываемого угловыми флуктуациями, может 
быть приближенно оценено по формуле (20.39) или (20.40) или по 
кривым, изображенным на рис. 20.5. 



Так как действие амплитудных и угловых флуктуаций можно 
в первом приближении считать независимым, то эффективное зна¬ 
чение промаха, вызванного совместным действием амплитудных 
и угловых флуктуаций сигнала, равно 

Л э ф = У Лэф а ~Ь ^эфд/» (20.42) 

где Лэф а — эффективное значение промаха, вызванное амплитуд¬ 
ными флуктуациями сигнала. 

С учетом динамической ошибки А д средний квадрат результи¬ 
рующего промаха равен* 

Л э ф Р = кд + н\ Ф а + Лэф д і- (20.43) 

Параметры системы должны быть выбраны таким образом, чтобы 
обеспечить минимум этого результирующего промаха. 

Рассмотрим в качестве примера простейший случай, когда про¬ 
мах определяется по приближенной формуле (13.77')- При этом 


* Формула (20.43) точна, если динамическая ошибка сравнительно не¬ 
велика и можно пренебречь ее влиянием на действие флуктуаций сигнала. 
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в соответствии с формулами (20.25) и (20.40) имеем для 
с коническим сканированием: 

Л эф а = 32 ^0г Т ^ §аф (Рр)г 


системы 

(20.44) 



( Д/ зф) 2 I 


(20.45) 



Максимальное значение динамической ошибки /і д , имеющее место 
при возникновении маневра цели в наиопаснейший момент времени, 
определяется формулой (13.91) и равно 

Л ДМ акс»0,28 ГцГ 2 . 

Полагая, что при усреднении по всем возможным моментам возник¬ 
новения маневра цели динамическая ошибка должна быть меньше 
этого максимального значения примерно в 3 раза, положим 

Лдин « 0, 1 Гц Т\ 

Производя далее усреднение по всем возможным значениям уско¬ 
рения цели Гц, получим 

Л^«0,01Й^Г 4 . (20.46) 

С учетом соотношений (20.44), (20.45) и (20.46) формула (20.43) дает 

Лэ Ф р = і/ 0,01 КТ* + І2 ѴІ ± §аф (Р р ) Т + ^2- і- . (20.47) 
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Из этой формулы следует, что существует некоторое оптимальное 
значение Т опт постоянной времени 7\ при котором промах получает¬ 
ся минимальным. Пусть, например, 

ѴЩ = 10 й? ■ 

р = 20 Др , А/ Э ф = 2 м и А/э м = 10 гц\ 
тогда из формулы (20.47) получаем 

Лэфр = }/ Т 4 + 0,35Г + . 

По этой формуле построена зависимость к Э ф р от Т, приведенная на 
рис. 20.6, которая показывает, что в данном случае Т опт »0,5 сек. 
Это значение находится в пределах справедливости приведенных 
выше соотношений (т. е. в пределах 0,5 сек<7’<5 сек). Конечно, 
приведенный здесь расчет промаха является весьма приближенным, 
но он позволяет правильно оценить порядок величины эффективного 
значения результирующего промаха и значения оптимальной по¬ 
стоянной времени системы. 

§ 20.3. ВЛИЯНИЕ ОБТЕКАТЕЛЯ 

Носовая часть корпуса ракеты, внутри которой расположена ан¬ 
тенная система радиотехнической головки самонаведения, называе¬ 
мая обтекателем, изготавливается из материала, обладающего воз¬ 
можно большей прозрачностью для радиоволн. Однако вследствие 
необходимости обеспечения высокой механической прочности и 
теплостойкости обтекателя, обычно не удается сделать его прозрач¬ 
ность настолько совершенной, чтобы можно было не считаться с за¬ 
туханием и особенно преломлением радиоволн в обтекателе. В то 
время как затухание радиоволн в обтекателе вызывает лишь не¬ 
которое, обычно не очень существенное, уменьшение дальности 
действия системы, преломление радиоволн приводит к уменьшению 
точности самонаведения, а при неблагоприятных условиях — даже 
к нарушению устойчивости управления. 

Для анализа влияния преломления радиоволн в обтекателе рас¬ 
смотрим рис. 20.7. 

На этом рисунке приняты следующие обозначения: 

2 Р — продольная ось ракеты, совпадающая с осью симметрии об¬ 
текателя; 

2 а — ось равносигнальной зоны антенной системы А, размещен¬ 
ной внутри обтекателя; 

N — фиксированное в пространстве направление; 
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г — истинное значение направления ракета — цель; 

г г — кажущееся направление ракета — цель, отличающееся на 
—> —> 

угол Афоб от истинного направления г вследствие преломления ра¬ 
диоволн в обтекателе. 

Из рис. 20.7 следует, что наличие обтекателя приводит к тому, 
что для координатора (радиолокатора) роль истинной угловой ко¬ 



ординаты цели ф начинает играть кажущаяся (фиктивная) угловая 
координата цели ф', отличающаяся от ф на величину ошибки 

Афоб = ф — ф'. (20.48) 

■’ • > —^ 

Ошибка обтекателя Дф 0 б зависит от угла ѵ между измеряемым на¬ 
правлением на цель и продольной осью г р ракеты. Если этот угол 
равен нулю, то равна нулю и величина ошибки Дф 0 б. Поэтому удоб¬ 
но полагать 


Афоб = Коб ѵ. (20.49) 

При малых значениях угла ѵ величина Коб может рассматриваться 
как коэффициент пропорциональности, не зависящий от ѵ; в против¬ 
ном же случае Коб является некоторым параметром обтекателя, за- 
висящим от ѵ. Кроме того, параметр Коб оказывается различным 
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для различных экземпляров обтекателя одного и того же типа. 

Вследствие этого влияние ошибки Дф 0 б не удается устранить ме¬ 
тодами компенсации. 

В дальнейшем для простоты ограничимся рассмотрением случая, 
когда все углы, указанные на рис. 20.7, расположены в одной пло- 


&ф уф 



Рис. 20.8 


скости, т. е. рассмотрим действие лишь одного из каналов управле- 
ния. При этом соотношения (20.48) и (20.49) принимают вид 


А Фоб — Ф — ф' 

(20.50) 

и 


Афоб = КобѴ> 

(20.51) 

а из рис. 20.7 имеем 


ѵ = ф — ф р ; 

(20.52) 

поэтому 


ф' = ф —-Коб (ф — фр) 

(20.53) 

или 


ф' = ( 1 — Коб) ф + Коб фр. 

(20.54) 


Итак, наличие обтекателя приводит к тому, что радиозвено си¬ 
стемы самонаведения реагирует не на-угол <р, а на угол <р', связан¬ 
ный с углом ф соотношением (20.53) или (20.54). При отсутствии 
обтекателя, как следует из (20.49), нужно полагать 


Коб = 0. (20.55) 

Из соотношения (20.53) следует, что если без учета действия обте¬ 
кателя структурная схема системы самонаведения имеет вид, изоб¬ 
раженный на рис. 20.4, то с учетом действия обтекателя она должна 
быть видоизменена, как показано на рис. 20.8. 

Здесь ДЗ К — динамическое звено, учитывающее связь между 
угловым положением корпуса ракеты ф р и поперечным ускорением 
ракеты № р . 
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Приближенное выражение передаточной функции этого звена 
нетрудно получить из следующих соотношений: 

Гр(0 = Ѵр Л(фр ~ аа) , (20.56) 


где в соответствии с рис. 



есть угловая скорость 


вращения вектора скорости ракеты, а <х а — угол атаки. 

С другой стороны, при небольших значениях угла атаки а а 
подъемная сила, а следовательно, и поперечное ускорение пропор¬ 
ционально углу атаки, т. е. 


Гр (0 = К т а а (і). (20.57) 


Из (20.56) и (20.57) имеем (при нулевых начальных условиях) 


Фр(0 = *д(Р)Г р (0, (20.58) 

где 

+ < 20 - 59 > 


Следовательно, передаточная функция динамического звена ДЗ К 
описывается соотношением (20.59). 

Из рис. 20.8 следует, что наличие обтекателя приводит к появле¬ 
нию дополнительной цепи обратной связи. Физический смысл этой 
обратной связи состоит в том, что вследствие преломления радио¬ 
волн в обтекателе результаты измерения угловой скорости линии 
визирования цели зависят кроме прочих факторов от положения, 
занимаемого в пространстве обтекателем, а значит, и корпусом ра¬ 
кеты. Следовательно, действие обтекателя приводит к тому, что поло¬ 
жение корпуса ракеты влияет на результаты пеленгации цели, даже 
если антенная система установлена на идеально стабилизированной 
платформе, полностью устраняющей влияние положения корпуса 
ракеты на положение антенной системы пеленгатора. Наличие этой 
паразитной обратной связи «через корпус ракеты и обтекатель» 
может существенно ухудшить качество управления, а при небла¬ 
гоприятных параметрах системы привести даже к потере устойчи¬ 
вости управления. 

Структурная схема, изображенная на рис. 20.8, была получена 
при описании действия обтекателя соотношением (20.53). Если вмес¬ 
то этого соотношения используется полностью эквивалентное ему 
уравнение (20.54), то структурная схема системы принимает вид, 
изображенный на рис. 20.9. Из сравнения рис. 20.9 и 20.8 видно, 
что в структурной схеме рис. 20.9 обтекатель представлен не одним 
звеном К об , а двумя звеньями: с передаточными функциями Ко б и 
(1 — Коб)- Это обстоятельство делает схему рис. 20.9 менее удобной 
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для моделирования. Но структурная схема рис. 20.9 удобнее для 
аналитических расчетов, так как в ней отсутствует дополнительная 
ветвь связи от выхода кинематического звена ко входу звена Коб • 


Из рис. 20.9 следует, что с учетом действия обтекателя результирующая 
передаточная функция участка структурной схемы между точками А и В 
равна (в линейном режиме и при замораживании параметров) 


где 


Кав (р) 


0-^Об)Ѵ (РЖа-с (р) 
1 ~К{Р) 


К (р) = К об К л (р) К рз (р) /С а . с (р). 


(20.60). 

(20.61) 



Рис. 20.9 


При отсутствии искажающего действия обтекателя (Ко б = 0) передаточ- 
ная функция этого участка структурной схемы равна 

Ко,Ав(Р) = Крз(Р)К а .с(Р)> (20.62) 

где К рз (Р) и К а _ с (р)— передаточные функции соответственно радиозвена 
и звена автопилот-снаряд. 

При идеализированном законе пропорционального наведения, как от¬ 
мечалось ранее, 

Ко. АВ (Р)= сѴ рР’ (20.63) 


где с — навигационная постоянная. 

В реальной системе с учетом инерционности радиозвена и звена авто¬ 
пилот-снаряд можно приближенно полагать 


* 0 . АВ (р) — 


сѴоР 


, + 3:, + Л/ 1+ 3! 

°Ѵ ш? М <°а 



(20.64) 


где (О г и о) а — собственные круговые частоты, а и — коэффициен¬ 
ты демпфирования радиозвена (с индексом г) и звена автопилот-снаряд 
(с индексом а). 

Очевидно, выражение (20.64) соответствует аппроксимации радиозвена 
и звена автопилот-снаряд инерционными звеньями второго порядка. 

Так как обычно 

Коб « 1, (20.65) 

то основное действие обтекателя сводится к ухудшению устойчивости системы- 
Из схемы, изображенной на рис. 20.9, и выражений (20.60) и (20.61) сле¬ 
дует, что устойчивость внутреннего кольца схемы, изображенной на 
рис. 20.9, определяется видом передаточной функций К(р)- С учетом ісоотно- 
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шений (20.59) и (20.64) эта передаточная функция может быть представлена 
в следующем виде: 


К(р) = 


Кобс 1 + 


К 


іи 




со. 


со 



1+§=р+4 

(Од 


( 20 . 66 ) 


Анализ этой передаточной функции, проведенный в [49] с помощью лога¬ 
рифмических амплитудно-частотных характеристик, дал следующие резуль¬ 
таты (в предположении, что 

Кіи „ 

> °Ѵ > т/ и < Б г ): 
ѵ Р 


-если К об > 0» то предельное значение величины К 0 б, соответствующее гра¬ 
нице устойчивости, равно 


К 


об* макс 


25гК 


ге; 




(20.67) 


если же К об < 0, то предельное значение модуля величины Коб> при кото¬ 
ром еще сохраняется устойчивость, равно 



макс 


2$а К 


іи с*) а 




( 20 . 68 ) 


Отсюда следует, что при данном значении величины | Ко в I вредное дей¬ 
ствие обтекателя будет тем меньше, чем меньше навигационная постоянная 
с и собственная частота радиозвена (о г и чем больше коэффициенты демпфи¬ 
рования % г и 5а* собственная частота звена автопилот-снаряд со а и коэф¬ 
фициент передачи Кт* связывающий поперечное ускорение с углом атаки. 
Из формул (20.67) и (20.68) следует, что 


*об 2 макс ®а 

К обі макс 10 г 


(20.69) 


т. е. опасные положительные и отрицательные значения параметра Коб 
имеют одинаковый порядок величины. 

Пусть, например, ^=1,4; $ а = 1; «V = 20 — ; & а =*40 — ; Ѵ р = 

м 

= 1000 —- и с = 5. 
сек 

Тогда из формул (20.67) и (20.68) получим 


Коб ! макс 
*об 


макс 


2.8-10— 5 К ѵ , 

5 4* 10~ 5 Кіи* 


(20.70) 


где Кіи — В 


м 


сек 2 рад 


Из (20.57) следует, что К 


Г, 


іи 


а, 


На малых высотах плотность воздуха велика и небольшие углы атаки вызы¬ 
вают большие поперечные ускорения, например, при а а = 6° = 0,1 рад 

м 

ускорение может достигать величины = 10 § = 100 — ^ П Р И этом 

^ сек л 


100 

Кіи — 0 ] — 1000 


м 


сек 2 рад * 
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На больших высотах плотность воздуха резко убывает и при том же значении 
угла атаки а а = 0,1 рад поперечное ускорение ракеты может быть несравнен¬ 
но меньшим, например, может быть 

Г р ^о,5* = 5^, 


т. е. 


м 

К™ = 50 сек 2 рад * 


Из (20.70) следует, что 


при 


и 

при 



макс 


= 3 4-4-10-2 



1000 


м 

сек 2 рад 



макс 


= 1,5 


4-2-Ю-з 



м 

сек 2 рад 




Примеры расчета показывают, что допустимые значения параметра 
Коб весьма малы, особенно при больших высотах полета ракеты. 
Поэтому необходимо стремиться как к всемерному уменьшению ис¬ 
кажений, вносимых обтекателем (уменьшению параметра Коб), так 
и к соответствующему выбору параметров системы управления; 


Контрольные вопросы 

1. Какова физическая природа амплитудных, угловых и поляризацион* 
ных флуктуаций сигнала и в чем заключаются особенности их действия 
в системах самонаведения? 

2. Докажите, что действие угловых флуктуаций на систему самонаведе¬ 
ния может быть приближенно учтено введением в структурную схему системы 
(рис. 20.4) мешающего возмущения Афуф(0 , связанного с линейными флук¬ 
туациями эффективного центра отражения цели соотношением (20.27). 

3. При каких основных допущениях получены кривые, изображенные 
на рис. 20.5 и 20.6. Почему они перестают быть справедливыми при Т -► 0 и 
при Т -+ оо? 

4. Докажите, что действие обтекателя может быть приближенно учтено 
введением в структурную схему системы самонаведения одного звена с пере¬ 
даточной функцией Коб» как показано на рис. 20.8, или двух звеньев с пере¬ 
даточными функциями Коб и (1 — Коб), как показано на рис. 20.9. Какая 
из этих схем и в каком случае оказывается более удобной? 

5. Какие неприятные последствия в действии системы самонаведения 
вызывает неидеальность обтекателя? Почему влияние этой неидеальности 
на больших высотах полета ракеты оказывается более сильным, чем на малых 
высотах? 

Литература [1, 2, 3, 4, 33, 49, 94, 95]. 
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ДАЛЬНОСТЬ ДЕЙСТВИЯ СИСТЕМ САМОНАВЕДЕНИЯ 


§ 21.1. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА ПОДГОТОВИТЕЛЬНОГО 
И НАЧАЛЬНОГО ЭТАПОВ САМОНАВЕДЕНИЯ 

Самонаведение, управляемого снаряда становится возможным, 
начиная с того момента,когда РлГС осуществила’ захват сигнала, 
отраженного от атакуемой дели. Под захватом здесь понимается 
процесс, непосредственно приводящий к переводу головки самона¬ 
ведения в режим радиолокационного слежения за отраженным сиг¬ 
налом. Уточним понятие радиолокационного слежения применитель¬ 
но к двум простейшим формам сигнала: 1) импульсный некогерент¬ 
ный сигнал и 2) непрерывный немодулированный сигнал. 

При импульсном сигнале головка самонаведения имеет, как 
правило, селекцию целей по дальности. Поэтому для слежения за 
отраженным сигналом необходим не только достаточно малый угол 
между направлением на цель и равносигнальным направлением бор¬ 
товой антенной системы, но и требуется слежение за целью по даль¬ 
ности, осуществляемое автоселектором, входящим в состав радио¬ 
звена и стробирующим его угломерный канал. Итак, при импульсном 
сигнале слежение за отраженным сигналом означает слежение за 
ним по углу и по дальности. 

При непрерывном сигнале для повышения избирательности го¬ 
ловок самонаведения обычно используют то обстоятельство, что 
сигналы, отраженные от целей, движущихся с различными скоростя¬ 
ми, имеют различные частоты из-за эффекта Допплера. Селекция 
целей по скорости осуществляется применением угломерного канала 
с весьма узкой полосой пропускания в сочетании с блоком частот¬ 
ной автоподстройки. В таких головках слежение за отраженным 
сигналом означает слежение за ним по углу и частоте (радиальной 
скорости цели). 

В соответствии со сказанным захват импульсного некогерент¬ 
ного сигнала состоит в его захвате по углу и дальности, а непрерыв¬ 
ного немодулированного — по углу и скорости. 

Непосредственной подготовке реактивного снаряда к старту 
предшествует обнаружение цели и слежение за ней, выполняемые 
радиолокатором системы управления. В течение этого подготови- 
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тельного этапа принимается решение об атаке цели, измеряются точ¬ 
но ее координаты и вектор скорости и рассчитываются направление 
и момент выстрела. Таким образом, радиолокатор располагает дос¬ 
таточно точной информацией об угловых координатах цели, ее даль¬ 
ности и скорости, за которыми должна следить головка самонаведе¬ 
ния. Отметим, что значения этих параметров соответствуют системе 
координат, связанной с радиолокатором. 

Возможны три вида условий, в которых происходит захват отра¬ 
женного сигнала головкой самонаведения: 1) при захвате сигнала 
в головку из радиолокатора вводится вся необходимая информация 
о параметрах цели; 2) при захвате сигнала головкой информация 
о параметрах цели, имеющаяся в радиолокаторе, совершенно не 
используется; 3) при захвате сигнала поступающая из радиолока¬ 
тора в головку информация о цели является неполной. 

Рассмотрим каждое из трех условий более подробно. 

Наиболее благоприятными для головки являются условия пер¬ 
вого вида, так как в этом случае полностью отпадает надобность 
в каком-либо поиске цели по углу и по дальности (скорости). Режим 
слежения принудительно устанавливается в головке радиолокато¬ 
ром, и следует лишь проверить, сохраняется ли этот режим при пере¬ 
ходе на автономный радиоприем отраженного сигнала (не возни¬ 
кает ли срыв слежения). Параметры цели, вводимые в головку 
при захвате, должны соответствовать бортовой системе координат 
снаряда. 

Как показано в гл. 9, на борту снаряда имеются две системы ко¬ 
ординат: измерительная, связанная с антенной системой головки, 
и исполнительная, связанная с корпусом ракеты. Значения даль¬ 
ности цели и ее радиальной скорости одинаковы в обеих указанных 
системах координат. Что касается угловых координат цели, то они 
должны соответствовать исполнительной системе координат, так 
как на основе вводимой из радиолокатора угловой информации 
должно быть установлено требуемое положение равносигнального 
направления антенной системы головки, т. е. осей измерительной 
системы координат. 

Реализовать условия первого вида проще всего, если радиоло¬ 
катор и реактивный снаряд при захвате сигнала головкой находятся 
в непосредственной близости друг от друга и взаимно неподвижны. 
В этом случае дальность и скорость цели для радиолокатора и сна¬ 
ряда практически совпадают, а угловые координаты цели в обеих 
системах отсчета связаны весьма простыми математическими со¬ 
отношениями. При этом следует учитывать, что инструментальные 
ошибки и действие помех вносят в координаты цели, измеренные 
радиолокатором, определенные погрешности. При пространственно 
разнесенных радиолокаторе и снаряде, находящихся к тому же во 
взаимном движении, ситуация сильно осложняется. Радиолокатор 
должен следить не только за целью, но и за снарядом; приведение 
параметров цели к исполнительной-системе координат снаряда тре- 
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бует значительно более сложных математических операций, а для 
передачи вычисленных координат на борт снаряда необходимы 
соответствующие каналы связи. Одновременно со значительным 
усложнением аппаратуры возрастают инструментальные ошибки и 
усиливается действие помех, что увеличивает погрешности целеука¬ 
зания, получаемого радиозвеном снаряда. 

Условия второго вида, когда целеуказание от радиолокатора 
полностью отсутствует, являются для радиозвена снаряда наименее 
благоприятными. Прежде всего, блоки поиска цели, необходимые 
в этом случае, усложняют бортовую аппаратуру снаряда. Если поиск 
по дальности или скорости может быть выполнен сравнительно 
простыми средствами (работающий в поисковом режиме автоселек¬ 
тор по дальности или блок частотной автоподстройки), то осущест¬ 
вление достаточно быстрого поиска по угловым координатам, про¬ 
водимого в пределах значительного телесного угла, связано с серь¬ 
езными трудностями. 

Кроме того, для успешного поиска и захвата отраженного сиг¬ 
нала нужно иметь большее отношение сигнал/шум, чем для поддер¬ 
жания режима слежения, что требуется при условиях первого вида. 
Дело в том, что захват сигнала сопровождается значительно более 
интенсивными переходными процессами в угломерной и дально- 
мерной следящих системах головки, чем те, которые имеют место 
в режиме слежения. В результате предельная дальность, на кото¬ 
рой может быть осуществлен захват цели при условиях второго 
вида, получается меньше, чем при условиях первого вида. Проиг¬ 
рыш в отношении сигнал/шум во втором случае по сравнению с пер¬ 
вым тем больше, чем выше требуемая скорость поиска, так как это 
усиливает переходные процессы, сопровождающие захват сигнала. 

Условия третьего вида, когда целеуказание от радиолокатора 
является неполным, занимают промежуточное место между усло¬ 
виями первого и второго видов. Неполнота информации о цели 
может носить различный характер. В одних случаях она может со¬ 
стоять в том, что в головку поступают достаточно точные сведения 
об одной части параметров и не поступает никаких сведений о дру¬ 
гой. Это позволяет избежать применения части поисковых блоков 
(как указано выше, в первую очередь желательно отсутствие по¬ 
иска по углу). В других случаях для всех параметров цели даются 
лишь их ориентировочные значения. При этом оказывается необхо¬ 
димым полный комплект поисковых блоков, но сокращается диапа¬ 
зон поиска, что упрощает выполнение этих блоков и дает возмож¬ 
ность либо снизить скорость поиска, либо сократить необходимое 
для поиска время с вытекающими из этого преимуществами. Нако¬ 
нец, возможны случаи, являющиеся промежуточными между двумя 
указанными выше. 

Если РлГС захватила цель и начался процесс самонаведения, то 
не исключена возможность срыва слежения за отраженным сигна¬ 
лом, возникающего под действием тех или иных помех. В связи 
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с этим в головке самонаведения могут быть предусмотрены вторич¬ 
ные поиск и захват сигнала. К вторичным поиску и захвату отно¬ 
сятся все соображения, высказанные ранее применительно к пер¬ 
вичным поиску и захвату. Вместе с тем отметим следующие особен¬ 
ности вторичной процедуры: 1) во время вторичных поиска и захвата 
радиолокатор и снаряд находятся во взаимном движении, что за¬ 
трудняет передачу головке точного целеуказания от радиолокатора, 
т. е. создание условий первого вида; 2) на борту снаряда может быть 
сохранена и использована информация, имевшаяся о цели к моменту 
срыва слежения за ней, что делает обстановку эквивалентной усло¬ 
виям третьего вида. 

Из приведенного описания возможных условий захвата цели 
головкой самонаведения вытекает, что, хотя конкретные условия 
захвата могут быть весьма разнообразными, можно выделить для 
дальнейшего анализа две характерные ситуации. Одна из них соот¬ 
ветствует условиям первого вида и приводит к изучению срыва 
сопровождения цели в радиозвене, находившемся до этого в режиме 
слежения. Другая ситуация — это захват цели в поисковом ре¬ 
жиме, причем диапазон поиска зависит от степени полноты информа¬ 
ции о цели, имеющейся в головке самонаведения перед началом 
поисковой процедуры. 

Применительно к первой ситуации введем понятие о реальной 
чувствительности головки самонаведения в режиме сопровождения 
цели (чувствительность первого рода). Чувствительностью первого 
рода головки самонаведения назовем минимальный уровень нор¬ 
мального входного сигнала, при котором срыв сопровождения цели, 
вызванный внутренним шумом головки и возникающий в течение 
заданного интервала времени, имеет заданную достаточно малую 
вероятность. Для того чтобы уточнить понятие чувствительности 
первого рода, приведем следующие дополнительные пояснения. 

Понятие чувствительности первого рода сформулировано выше 
применительно к головкам, в которых отсутствует вторичный поиск 
по углу (как уже отмечалось ранее, осуществление такого поиска 
связано со значительными техническими трудностями). Под срывом 
сопровождения цели понимается здесь срыв слежения за ней по 
угловым координатам. Срыв по углу приводит при отсутствии вто¬ 
ричного углового поиска к полному нарушению процесса самонаве¬ 
дения (случайное восстановление режима слежения под действием 
флуктуаций является настолько маловероятным, что с ним можно 
не считаться). 

Помимо срыва по углу в головке самонаведения возможен также 
срыв слежения по дальности (скорости). Если головка не имеет ни¬ 
каких блоков вторичного поиска цели, то срыв слежения по даль¬ 
ности (скорости) практически неизбежно приводит к срыву слежения 
по углу. Итак, срыв слежения по углу может вызываться как непо¬ 
средственным воздействием внутреннего шума на угломерный канал 
головки, так и косвенным воздействием через автоселектор по даль- 
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ности или блок частотной автоподстройки. При наличии соответ¬ 
ствующих блоков поиска вторичный захват по дальности или ско¬ 
рости может происходить настолько быстро, что срыв слежения по 
углу не наступает. 

Входящая в определение чувствительности первого рода вероят¬ 
ность срыва сопровождения цели должна быть задана исходя из 
требований к эффективности системы самонаведения в целом, т. е. 
из полной вероятности поражения цели. 

При выборе интервала времени, которому соответствует указан¬ 
ная выше вероятность, необходимо принимать во внимание, что 
сближение снаряда с целью приводит к непрерывному улучшению 
отношения сигнал/шум. Поэтому в процессе полета снаряда срыв 
слежения за целью за счет внутреннего шума головки становится 
все менее вероятным. Следовательно, обсуждаемый интервал вре¬ 
мени должен соответствовать сумме времени, в течение которого 
захвативший цель снаряд ожидает старта, и времени его полета по 
некоторому начальному участку траектории, где отношение сиг¬ 
нал/шум достаточно мало. Приведенные соображения являются 
сугубо ориентировочными. Однако, как показано в § 21.3, значи¬ 
тельное изменение выбранного интервала времени сравнительно 
мало влияет на получающуюся величину чувствительности. 

Наконец, поясним входящий в определение чувствительности 
первого рода термин «нормальный входной сигнал». Как показано 
далее (§ 21.3), в любой следящей системе вероятность срыва резко 
увеличивается с ростом динамической ошибки слежения. Далее, 
в реальных условиях принимаемый головкой сигнал флуктуирует, 
причем на больших дальностях от цели существенны в основном 
его амплитудные и поляризационные флуктуации. Поэтому под 
нормальным входным сигналом целесообразно понимать флуктуи¬ 
рующий сигнал, создающий в следящих системах головки наиболь¬ 
шие динамические возмущения, которые могут встретиться в реаль¬ 
ных условиях применения снаряда; характер флуктуаций нормаль¬ 
ного сигнала должен быть максимально приближен к тому, который 
свойствен реальным радиолокационным сигналам. 

Наряду с рассмотренной выше чувствительностью первого рода 
введем чувствительность второго рода или реальную чувствитель¬ 
ность головки самонаведения в условиях, когда захват цели про¬ 
исходит в поисковом режиме. В таком режиме головка должна осу¬ 
ществить следующие две операции: 1) в течение заданного времени 
і 0 з с вероятностью Р 0з обнаружить и захватить отраженный от цели 
сигнал и 2) на протяжении заданного времени і с л с вероятностью 
Р сл = 1 — Р с р следить за ним (Р ср — вероятность срыва). Чув¬ 
ствительностью второго рода головки самонаведения назовем мини¬ 
мальный уровень нормального входного сигнала, при котором нахо¬ 
дящаяся в режиме поиска головка выполняет с заданными доста¬ 
точно высокими вероятностями Р 03 и Р ср обе указанные операции. 
При этом единственной помехой является внутренний шум головки. 
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Понятия поиска и захвата в приведенном определении должны 
быть уточнены в зависимости от того, производится ли поиск по 
углу и по дальности (скорости) или только по дальности (скорости), 
как это может иметь место, например, при вторичном поиске и за¬ 
хвате. Однако в любом случае имеется в виду такой захват, в ре¬ 
зультате которого все следящие системы головки оказываются в ре¬ 
жиме сопровождения цели. При выборе численных значений време¬ 
ни 4л и вероятности Р сл остаются справедливыми общие соображе¬ 
ния, высказанные выше применительно к чувствительности первого 
рода. Что касается величин ( 0з и Р 0з , то требуемые значения этих 
параметров должны быть определены на основе требований к эффек¬ 
тивности системы самонаведения и анализе конкретных условий ее 
работы, в частности условий захвата цели. Последние могут быть, 
например, такими: 1) захват цели предшествует старту ракеты; 
2) поиск цели вызван срывом слежения за ней на траектории, т. е. 
является вторичным; 3) захват предшествует переходу с телеуправ¬ 
ления на самонаведение (при комбинированном радиоуправлении). 

Под сигналом, отраженным от цели, подразумевается здесь нор¬ 
мальный входной сигнал, обсуждавшийся при рассмотрении поня¬ 
тия чувствительности первого рода. 

Основой введенных ранее понятий чувствительности первого 
и второго рода головки самонаведения являются требования малой 
вероятности срыва слежения и высокой вероятности захвата сиг¬ 
нала, а величина флуктуационной ошибки слежения в соответ¬ 
ствующих определениях не упоминается. Дело в том, что недоста¬ 
точная точность работы самонаведения на начальном участке траек¬ 
тории в большинстве случаев не имеет решающего значения, по¬ 
скольку она, как правило, может быть скорректирована в процессе 
дальнейшего полета снаряда. 

Физические процессы, происходящие при захвате отраженного 
сигнала и слежения за ним, существенно усложняются при наличии 
организованных помех. Однако этот важный и сложный вопрос вы¬ 
ходит за рамки настоящей книги. 


§ 21.2. РАСЧЕТ ДАЛЬНОСТИ ДЕЙСТВИЯ СИСТЕМ 
САМОНАВЕДЕНИЯ 

Дальность действия системы при отсутствии организованных 
помех ограничивается тем, что в начальный момент процесса наве¬ 
дения мощность отраженного сигнала на входе головки самонаве¬ 
дения должна быть не ниже чувствительности РлГС (первого или 
второго рода в зависимости от реальных условий применения 
снаряда). Эта чувствительность названа далее реальной чувстви¬ 
тельностью РлГС. Здесь мы ограничимся сугубо ориентировочной 
оценкой этой чувствительности. Более подробные соображения по 
этому поводу высказаны в последующих параграфах. 
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Как известно из теории радиоприемных устройств, мощность Р ш 
внутреннего шума на входе головки определяется следующим обра¬ 
зом: 


Р ш = кТП э М ш , ( 21 . 1 ) 

где Ы ш — коэффициент шума головки; П э — шумовая полоса ее 
каскадов, предшествующих детектору; кТ ж 4-10~ 21 дж. 

При отсутствии подробных сведений о головке и условиях ее 
применения можно ориентировочно принять 

^М™=5-М0, (21.2) 


где Р мин — реальная чувствительность головки. 

Тогда из (21.1) и (21.2) получаем следующую формулу для оценки 
реальной чувствительности головки: 

Лиин = (2 4) • ІО -20 П 9 М ш . (21.3) 

Эта формула в равной степени применима как при импульсном, 
так и при непрерывном сигнале, причем в первом случае она выра¬ 
жает пиковую мощность входного сигнала, а во втором — среднюю. 
Располагая величиной Р мин , можно приступить к расчету дальности 
действия системы. 

Активное самонаведение. При активном самонаведении передат¬ 
чик, облучающий цель, и приемник отраженного сигнала располо¬ 
жены на борту снаряда и имеют общую антенну. Поэтому при ак¬ 
тивном самонаведении дальность действия определяется по формуле 
дальности действия радиолокатора 


г 


макс 



(21.4) 


Здесь Гмакс— максимальное расстояние от снаряда до цели; Р-і, — 
мощность передатчика головки, пиковая при импульсном сигнале 
и средняя при непрерывном; 5 Э — эффективная отражающая пло¬ 
щадь цели; $ а —эквивалентная площадь антенны снаряда; — 
коэффициент использования равносигнальной зоны по напряже¬ 
нию; К — длина волны; у — коэффициент, учитывающий затухание 
радиоволн в атмосфере. 

Эффективные отражающие площади различных целей обычно 
определяются экспериментально. Эти площади для некоторых воз¬ 
душных целей приведены в следующей таблице [33]. 
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Тип цели 


Эффективная отражающая 
площадь, м 2 


Истребитель.. 

Средний бомбардировщик 
Дальний бомбардировщик 
Транспортный самолет . , 



Эквивалентная площадь 5 а для антенн с параболическим рефлек¬ 
тором приблизительно равна 

5 а ж 0,5 О 2 , (21.5) 

где И — диаметр выходного отверстия рефлектора. 

Входящий в формулу (21.4) коэффициент у равен 

У = еХр [—0,115 <ХГ макс]) (21.6) 

где а — коэффициент поглощения энергии в децибелах на единицу 
длины. 

Для волн К 10 см можно полагать у = 1. При волне К = 5 см 
величина а колеблется в зависимости от условий распространения 
в пределах от 0,002 до 0,2 дб/км. Для волны К — 3 см а ж 0,01 -г 
-т- 1 дб/км. Более подробные сведения о численных значениях коэф¬ 
фициента а приведены в [33] и [59]. 

При наличии поглощения энергии радиоволн в атмосфере не¬ 
посредственный расчет по формуле (21.4) неудобен в связи с тем, 
что входящий в ее правую часть множитель у зависит от искомой 
величины Гмакс- Это затруднение можно преодолеть следующим об¬ 
разом. Введем величину /о макс, рассчитываемую по формуле (21.4) 
при у = 1 (распространение радиоволн происходит в непоглоща¬ 
ющей среде). Тогда согласно (21.6) имеем 

У = макс = ехр [—0,115 уаг 0 макс]. 

г 0 макс 


Из этого трансцендентного уравнения нетрудно найти зависи¬ 
мость коэффициента у от величины аг 0 макс , представленную графи¬ 
чески на рис. 21.1 (кривая для а = 1)*. Теперь возможна следующая 
последовательность расчета. Находим по формуле (21.4) при у = 1 
величину г 0 макс- Затем, зная произведение аг 0 ма кс, определяем по 
графику (рис. 21.1, а = 1) коэффициент у, после чего искомая даль¬ 
ность действия будет 

Т’макс == У7”0 макс- (21-7) 

В заключение отметим, что сравнительно слабая зависимость 
дальности Гмакс от реальной чувствительности Р мш головки самона- 


Смысл параметра а поясняется далее, 


16В. Зак. 2072 
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ведения, вытекающая из формулы (21.4), оправдывает ориентиро¬ 
вочную оценку значения Р МШІ по формуле (21.3). 

Полуактивное самонаведение. Формула дальности действия при 
полуактивном самонаведении выводится тем же путем, что и фор¬ 
мула (21.4), но с учетом того, что в начальный момент самонаведения 
передатчик и приемник могут находиться в различных точках про¬ 
странства, как, например, при комбинированном радиоуправле¬ 
нии, и имеют различные антенны. 
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Рис. 21.1 


В результате получаем 

/ 

Т макс Рмакс — Ѵі I/ 


^пр ^перУ? У 2 


2 


мин 


4ял 2 


( 21 . 8 ) 


где Гмакс и Я М аке — максимальные расстояния снаряда и радиоло¬ 
катора подсвета до цели соответственно; 5 пр и $ пер — эквивалентные 
площади приемной и передающей антенн; 

у, и у г — коэффициенты использования их равносигнальных зон 
по напряжению. 

Остальные обозначения совпадают с принятыми в формуле (21.4), 
а коэффициент уі определяется следующим образом: 


Уі — ехр [ 0, 115а(г м акс “Ь ^макс)] * (21.9) 

Для того чтобы привести формулу (21.8) к виду, удобному для 
расчетов при наличии затухания радиоволн, введем величину 

а _ ^макс_ . (21.10) 

'макс 
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Тогда выражение (21.8) можно представить в виде, аналогичном 
(21.4): 


Г макс 



■^э ^пр 


пер 


2 2 
УіУ2 


4яХ 2 


( 21 . 11 ) 


Здесь 



—0,115 у 


1 + а 
—2~ аго 


макс > 


( 21 . 12 ) 


где г 0 М акс — дальность действия при у = 1, т. е. при совмещенных 
в начальный момент передатчике и приемнике (а = 1) и при отсут¬ 
ствии затухания радиоволн в атмосфере (а = 0). 

На рис. 21.1 приведено семейство зависимостей у= /(аймаке) 
при различных значениях отношения а. Расчет дальности действия 
при полуактивном самонаведении проводится следующим образом. 
Прежде всего вычисляем по формуле (21.11) при у = 1 величину 
Го макс- Затем, зная произведение аг 0 М акс и выбирая отношение а, 
находим с помощью рис. 21.1 коэффициент у, после чего определяем 
по формуле (21.7) максимальное расстояние снаряда до цели в на¬ 
чальный момент процесса самонаведения. 

Сравнение дальностей действия активного и полуактивного са¬ 
монаведения. Допустим для простоты, что при полуактивном само¬ 
наведении передатчик и приемник в начальный момент совмещены, 
т. е. а = 1, а также что приемники и антенны снарядов обладают 
в обоих случаях одинаковыми параметрами. Тогда из выражений 
(21.4) и (21.11) получаем следующее отношение дальностей при по¬ 
луактивном (Гшкс) и активном (/"макс) способах самонаведения: 


(Па) 

макс 


макс 



^пер У2 


(21.13) 


Поскольку при полуактивном самонаведении параметры Па 
и 5 пер передающей части системы, устанавливаемой на земле для 
снарядов «земля — воздух» и на самолете в системах «воздух — 
воздух», имеют, как правило, величины, значительно превышающие 
те, которые могут быть реализованы на борту снаряда, то полу¬ 
активная система обладает обычно в несколько раз большей даль¬ 
ностью действия, чем активная. Однако это обстоятельство не дает 
оснований для безусловного предпочтения полуактивным системам 
перед активными во всех практических случаях. Дело в том, что 
необходимость облучения цели в течение всего процесса самонаве¬ 
дения ограничивает тактические возможности командного пункта 
системы наведения (например, снижает маневренность самолета-но¬ 
сителя в системах «воздух— воздух»), а также демаскирует его. 

Подчеркнем, что сравнение дальностей при активном и полу¬ 
активном самонаведении* выполнено ранее для случая, когда само¬ 
наведение начинается одновременна.со стартом ракеты (а = 1). При 


16В* 
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комбинированном управлении возможно а » Іи система, в кото¬ 
рой комбинируются телеуправление и активное самонаведение, мо¬ 
жет иметь достаточно большую результирующую дальность дей¬ 
ствия. 

Пассивное самонаведение. Как и в двух предыдущих случаях, 
дальность действия пассивных систем самонаведения может быть 
рассчитана по соответствующей формуле дальности радиолокатора. 
Однако практические расчеты сильно затруднены недостаточностью 
имеющихся сведений об излучении реальных целей и фонов, на ко¬ 
торых они находятся. Ориентировочные соображения о дальности 
действия пассивных радиолокаторов можно найти в [33]. 

§ 21.3. СРЫВ СЛЕЖЕНИЯ В БОРТОВОМ КООРДИНАТОРЕ 
И ОЦЕНКА РЕАЛЬНОЙ ЧУВСТВИТЕЛЬНОСТИ ГОЛОВКИ 
САМОНАВЕДЕНИЯ 

Как указано в § 21.1, реальная чувствительность головки в ре¬ 
жиме слежения органически связана с вероятностью срыва углового 
сопровождения в бортовом координаторе, захватившем цель и ожи¬ 
дающем старта или находящемся на начальном участке траектории. 
Поэтому в настоящем параграфе проводится анализ срыва углового 
сопровождения, на основе результатов которого можно оценить 
/упомянутую ранее чувствительность головки. 

В § 21.1 уже говорилось о том, что координатор головки содержит 
обычно внутреннее вспомогательное кольцо, которое является либо 
системой слежения по дальности (при импульсном сигнале), либо 
системой слежения по скорости (при непрерывном сигнале). До¬ 
пустим, что цель находится на равносигнальном направлении коор¬ 
динатора. В этих условиях следует потребовать, чтобы вероятность 
срыва во вспомогательном кольце из-за внутреннего шума головки 
была весьма мала. Это условие, которое является совершенно необ¬ 
ходимым, но далеко не достаточным, считается далее выполненным. 

Внутренний шум вызывает беспорядочные колебания равно¬ 
сигнального направления бортовой следящей антенны, причем с той 
или иной вероятностью возникают значительные угловые рассо¬ 
гласования. При этом падает напряжение сигнала на входе вспо¬ 
могательного следящего кольца и повышается вероятность срыва 
в нем. Возможны два вида срыва по углу. 

Срыв первого вида происходит при достаточно высокой помехо¬ 
устойчивости вспомогательного кольца и состоит в том, что угловое 
рассогласование выходит за пределы области слежения угломерной 
системы головки. Срыв второго вида имеет место при низкой помехо¬ 
устойчивости вспомогательного кольца и происходит из-за того, 
что угловое рассогласование, лежащее в пределах области слеже¬ 
ния угломерной системы, настолько ухудшает отношение сиг¬ 
нал/шум на входе вспомогательного кольца, что происходит срыв 
слежения по дальности или скорости, что размыкает кольцо угло- 
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вого сопровождения и влечет за собой срыв по углу. Итак, срыв 
первого вида происходит в собственно угломерной системе головки, 
а срыв второго вида возникает вначале во вспомогательном кольце 
координатора и затем в его угломерной системе. Отметим, что на¬ 
личие вторичного поиска по дальности или частоте в сочетании с до¬ 
статочно большой памятью по углу уменьшает вероятность срыва 
второго вида. 

Из сказанного вытекает, что срыв углового сопровождения яв¬ 
ляется весьма сложным явлением, ход которого зависит от многих 
факторов, поэтому излагаемые далее результаты следует рассма¬ 
тривать лишь как первое приближение к действительности. 

Срыв первого вида в координаторе, рассматриваемом как си¬ 
стема первого порядка. Упрощенная структурная схема коорди¬ 
натора представлена на рис. 21.2. Она описывает процесс слежения 



&о) т 

<-- о 


Рис. 21.2 


по углу в одной плоскости управления. Прямой тракт схемы соответ¬ 
ствует пеленгатору головки, который рассматривается как безынер¬ 
ционный нелинейный элемент с характеристикой ф (Ѳ), где Ѳ — 
ошибка слежения по углу. Гиропривод вместе с усилителем и сле¬ 
дящая антенна изображены в виде обратного тракта схемы, кото¬ 
рый считается линейным и обладающим коэффициентом передачи 
К (р). Величины Ѳ ц и Ѳ а являются соответственно угловыми коорди¬ 
натами цели и антенны. Внутренний шум пеленгатора, действующий 
фактически на его входе, пересчитан на выход, где он аддитивен 
с выходным эффектом дискриминатора. Этот шум предполагается 
белым и имеющим двустороннюю спектральную плотность 5(0) 
(^) — белый шум, обладающий единичной двусторонней спект¬ 
ральной плотностью). 

Для того чтобы по крайней мере в простейшей форме учесть 
влияние динамического возмущения, предположим, что 

Ѳц = Ѳцо -г ЙЛ (21.14) 

Если сделать простейшее допущение, что тракт гиропривода 
можно рассматривать как идеальный интегратор, т. е. 

К(р) = к ^, (21.15) 
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то, учитывая (21.14), можно записать дифференциальное уравнение 
системы следующим образом: 


аь 

йі 


= й — к г ф (0) — к г У$ (0) I ((). 


(21.16) 


Если не обращать внимания на обозначения, то это уравнение 
отличается от (15.30) лишь наличием постоянной Й в правой части, 

что вызвано тем, что в гл. 15 
входное возмущение пред¬ 
полагалось постоянным, а 
здесь — линейной функцией 
(21.14) времени. 

В статическом режиме и 
при отсутствии флуктуаций в 
уравнении (21.16) следует по 
йъ 



дожить 


- 0 и 5 (0) = 0. 
Тогда из (21.16) получаем 


йі 


Ф(Ѳ) 


Й 


к , 


(21.17) 


Типичная характеристика 
(р(Ѳ) пеленгатора в области 
значений Ѳ, соответствующей 
главному лепестку диаграм¬ 
мы направленности антенны, 
и результат графического ре¬ 
шения уравнения (21.17) по¬ 
казаны на рис. 21.3, а. 

Найдем, пользуясь фор¬ 
мулами (15.12), (15.13) и 

(15.14), коэффициенты А и В уравнения Фоккера — Планка рас¬ 
сматриваемой системы 


А (Ѳ) = й — /с г ф(Ѳ), 

В = /Сг 5 (0) = СОП5І. 


(21.18) 


Рассчитаем по формуле (15.41) потенциальный рельеф системы 


1У(Ѳ) = — ) [й — к г (р (ц)] ёц = — ЙѲ + к г С ф(т|)йт). (21.19) 


о 


о 


Исследование выражения (21.19) на экстремум показывает, что 
положение экстремальных точек определяется уравнением (21.17). 
Вытекающий из (21.19) характер потенциального рельефа системы 
показан на рис. 21.3, б. Из сопоставления рис. 21.3, а и 21.3, б вид- 
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но, что точка соответствует дну Л 2 потенциальной ямы, т. е. 
является устойчивой точкой равновесия; наоборот, точке Б± соответ¬ 
ствует вершина Б г потенциального барьера, т. е. равновесие не¬ 
устойчиво. Потенциальный рельеф (рис. 21.3, б) позволяет наглядно 
описать явление срыва слежения в рассматриваемом координаторе, 
вызванное его внутренним шумом. 

Первоначальное угловое рассогласование Ѳ флуктуирует 
в окрестности значения Ѳ ь т. е. в области слежения, где находится 
дно потенциальной ямы. Срыв слежения возникает, если под дей¬ 
ствием шума координата Ѳ испытывает настолько сильный толчок, 
что она преодолевает потенциальный барьер и скатывается по его 
правому склону. 

Если известен поток вероятности П через потенциальный барьер, 
то вероятность Р 1 срыва слежения за время і может быть рассчитана 
следующим образом: 

і 

Р ( =\П<11. (21.20) 

6 


Следовательно, расчет вероятности срыва сводится к нахождению 
потока П в сечении Ѳ = Ѳ 2 . 

Реальный координатор должен быть спроектирован так, чтобы 
вероятность срыва была мала. Если ввести заранее такое предпо¬ 
ложение, то с достаточной точностью можно рассчитать поток П 
по формуле {60, 108]: 


П = тщѴ-Ѵ'Фі) V ІЪ) ехр 


*/( 0 2 )1 
В 9 


( 21 . 21 ) 


где потенциал Ц (Ѳ 2 ) отсчитывается от точки А 1>2 (рис. 21.3), т. е. 
О (Ѳ А ) = 0, а коэффициент В вычисляется в соответствии с (21.18). 
При малой вероятности срыва в рассматриваемой системе практи¬ 
чески соблюдаются квазистационарные условия, поток П можно 
с достаточной точностью считать постоянным и формула (21.20) 
для вероятности срыва упрощается и принимает вид 



( 21 . 22 ) 


Структура формулы (21.21) показывает, что поток П вероятности 
определяется, с одной стороны, количественными характеристиками 
потенциального рельефа системы в точках Ѳ = Ѳ А и Ѳ = Ѳ 2 , а с дру¬ 
гой,— уровнем флуктуаций в координаторе, характеризуемом ко¬ 
эффициентом В . При этом поток П тем меньше, чем больше высота 
потенциального барьера V (Ѳ 2 ) и чем меньше уровень флуктуаций. 
Это заключение находится в полном соответствии с приведенным 
ранее наглядным объяснением явления срыва слежения. Уровень 
полезного сигнала учитывается формулой (21.21) косвенным обра¬ 
зом, поскольку этот уровень оказывает влияние на потенциальный 
рельеф V (Ѳ). 
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Для выполнения конкретных расчетов необходимо относительно 
координатора располагать следующими сведениями: характеристи¬ 
кой ер (Ѳ) пеленгатора, спектральной плотностью 5 (0) шума, при¬ 
веденного к выходу пеленгатора, коэффициентом передачи /с, гиро¬ 
привода и скоростью й изменения угловой координаты цели. 

Характеристика ф (Ѳ) пеленгатора зависит от применяемого спо¬ 
соба пеленгации (коническое сканирование, мгновенное амплитуд¬ 
ное сравнение сигналов и т. д.) и приемного тракта головки, опре¬ 
деляемого формой принимаемого сигнала и выбранным способом 
его обработки. При расчете этой характеристики следует учитывать 

также взаимодействие сигнала с 
внутренним шумом головки, про¬ 
исходящее в нелинейных звеньях 
приемного тракта. 

Спектральная плотность 5 (0) 
определяется уровнем шума на 
входе головки и ее приемным трак¬ 
том. Она зависит также от уровня 
сигнала и в ряде случаев от угло¬ 
вой ошибки Ѳ. Последнее обстоя¬ 
тельство не учитывалось при вы¬ 
воде формулы (21.21). Поэтому до¬ 
статочно точный расчет характери¬ 
стики ф (Ѳ) и спектральной плот¬ 
ности 5 (0) должен выполняться для каждого принципа построения 
головки отдельно и является, как правило, нелегкой задачей. В свя¬ 
зи с этим приводимый далее упрощенный анализ служит, главным 
образом, для иллюстративных целей. 

Допустим, что характеристику ф (Ѳ) можно аппроксимировать 
отрезками прямых, как показано на рис. 21.4, т. е. 

/ ф' (0) Ѳ, (--Ѳ М <Ѳ<Ѳ М ), 

Ф (Ѳ) = “*• ф' (0) (2Ѳ М — Ѳ), (Ѳ М <Ѳ<2Ѳ М ), (21.23) 

^ -Ф'(0) (2Ѳ М + Ѳ), (—2Ѳ М < Ѳ < -Ѳ м ), 

где ф' (0) = ^ — крутизна характеристики пеленгатора. 

Угол 2Ѳ М является апертурой пеленгатора. Для простоты далее 
предполагается, что величины Е и и Ѳ м не зависят от уровня шума 
на входе головки. Тогда из формул (21.21) и (21.22) получаем для 
вероятности срыва следующее выражение: 




(21.24) 


где <2 = к,.ф' (0) —добротность координатора. Из (21.24) вытекает, 
что вероятность срыва слежения в координаторе возрастает с уве¬ 
личением флуктуационной ошибки слежения о, отнесенной к угло- 
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вому интервалу Ѳ м 


9 



Этот интервал тем меньше, чем больше 


угловая скорость & перемещения цели. 

При практических расчетах обычно приходится, задаваясь до¬ 
пустимой вероятностью Р і срыва за некоторое время і , вычислять 
соответствующую дисперсию ошибки слежения. Последняя выра¬ 
жается на основании (21.24) следующим образом: 


о 


2 



(21.25) 


Для иллюстрации проведенного анализа рассмотрим следующий пример. 
Пусть координатор имеет: добротность (2 = 10 Нсек и апертуру 2^Ѳ М = 10°. 
Угловая скорость перемещения цели равна: 1) О = 0 и 2) И = 10 /сек. 

Найдем эффективное значение а ошибки слежения по углу, при которой 
вероятность срыва Р; = 10-4 за время * = ю сек. 

Из формулы (21.25) находим, что при Й = 0 получается а = 1,4°, а при 
Й = 10°/сек а = 1,1°. Как и следовало ожидать, при неизменной вероятности 
срыва вследствие динамической ошибки снижается потенциальный барьер 
координатора, что обусловливает более жесткие требования к флуктуацион- 
ной ошибке а. 

Наряду с рассмотренной ранее трактовкой срыва, как перехода ошибки 
слежения через потенциальный барьер, существует иной подход к этой за¬ 
даче, состоящий в том, что под срывом понимается хотя бы один выброс ошиб¬ 
ки слежения за уровень 0 М (рис. 21.4). В действительности, если высота таких 
выбросов не превышает потенциального барьера системы, то нарушения ре¬ 
жима слежения не возникает. Поэтому переход ошибки слежения через 
границу Ѳ м назовем условным срывом. 

Вероятность условного срыва обычно значительно больше, чем вероят¬ 
ность срыва, проанализированная ранее. Однако соответствующий аналог 
формулы (21.25) для условного срыва дает правильный порядок величины 
дисперсии а 2 , поскольку вероятность срыва очень резко зависит от а 2 . Поня¬ 
тие условного срыва удобно тем, что при линейной аппроксимации характе¬ 
ристики Ф (Ѳ), показанной на рис. 21.4, оно приводит к резкому упрощению 
математических выкладок и позволяет проанализировать срыв в системе 
произвольного порядка. 

Перейдем к выводу формулы для вероятности условного срыва. Допу¬ 
стим, что эта вероятность мала, выбросы происходят редко и поэтому моменты 
их'возникновения можно считать независимыми. Тогда вероятность п выбро¬ 
сов за время і удовлетворяет закону Пуассона 


Р 


п 


п 

0 


п “ п\ 



(21.26) 


где п 0 — среднее число выбросов над уровнем Ѳ м за время і. 

Из (21.26) следует, что вероятность отсутствия выбросов (п = 0) равна 

Ро = е~ п ° ж 1 — п 0 (21.27) 

(величина п 0 предполагается достаточно малой). Вероятность Р^ у условного 
срыва за время і равна вероятности противоположного события (одного 
или большего числа выбросов) и выражается так 


і у- 


о* 


(21.28) 
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В пределах ± О м рассматриваемая система линейна, т. е. флуктуации 
ошибки, происходящие вокруг точки 0 4 , удовлетворяют нормальному закону 
распределения. Как известно из теории случайных процессов, среднее число 
выбросов над уровнем Ѳ м за время і в этом случае равно 


п 0 = /и / ехр 


(Ѳм Ѳі ) 2 

2а 2 


(21.29) 


где /ц — среднеквадратичная частота спектра ошибки 0, выражаемая через 
ее спектральную плотность ^(/) следующим образом: 


(и = РеЮЛГ- (21.30) 

0 


Имея в виду формулы (21.28) и (21.29), получаем для условной вероят¬ 
ности срыва следующее выражение: 


р іу = /п * ех Р 


(Ѳм — Ѳі ) 2 
'2а 2 


(21.31) 


Заменив угол Ѳі его выражением через Й и (}, которое нетрудно получить 
из (21.17) и (21.23), приходим на основании (21.31) к следующему аналогу 
формулы (21.25): 
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(21.32) 


Отметим, что для системы первого порядка среднеквадратичная частота, 
определяемая по формуле (21.30), получается бесконечно большой. Причина 
этого вызвана наличием микроструктуры случайного процесса, изрезанного 
воздействием 5-функций белого шума. Поскольку эта изрезанность состоит 
из бесконечно коротких выбросов, не оказывающих влияния на искомую ве¬ 
роятность, то указанной микроструктурой пренебрегают и изменяют формулу 
(21.30) так, чтобы она выражала число выбросов конечной длительности. Не 
углубляясь в этот вопрос, укажем, что для рассматриваемой нами сис¬ 
темы первого порядка среднеквадратичная частота оказывается равной 


/ 


п 



(21.33) 


и формула (21.31) после замены угла Ѳі его выражением через П и <3 при¬ 


нимает следующий вид: 


Р 


<іі 

іу = 25 ех Р 
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2 а 2 


(21.34) 


Сравним формулы (21.34) и (21.24). То обстоятельство, что коэффициенты 

перед экспонентами в этих формулах отличаются в Ѵ2тг. раз, не играет сущест¬ 
венной роли, так как всегда возможное в реальной системе небольшое изме¬ 
нение* уровня флуктуаций изменяет вероятность срыва в гораздо большее 
число раз. Гораздо существеннее, что показатели экспонент в обеих форму¬ 
лах отличаются в два раза, что приводит к отличию допустимых дисперсий, 
рассчитанных по формулам (21.25) и (21.32), в два раза. Таково следствие поль¬ 
зования понятием условного срыва, предъявляющее к отношению сигнал/шум 
в системе несколько более жесткие требования. 

Срыв второго видав координаторе. Как указывалось в начале настоящего 
параграфа, срыв второго вида имеет место, если входящее в состав коорди- 
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натора вспомогательное кольцо (автоселектор по дальности, автоподстройка 
частоты) обладает более низкой помехоустойчивостью, чем его угломерное 
кольцо. В этих условиях срыв слежения наступает при достижении ошибкой 
слежения 0 некоторой границы 0 Ь , которая расположена ближе к точке 0 4 

устойчивого равновесия, чем потенциальный барьер Ѳ 2 . Положение границы 
может быть определено, если известно, как ухудшается отношение сиг¬ 


нал/шум с ростом ошибки слежения Ѳ и 
каково критическое значение этого отно¬ 
шения, приводящее к срыву слежения во 
вспомогательном кольце. 

Из сказанного вытекает, что анализ 
срыва второго вида может быть сведен к 
задаче о достижении поглощающей грани¬ 
цы. Такая задача рассматривалась в § 15.4. 
Однако даже в простейшем случае найти 
вероятность достижения границы непросто. 
Поэтому далее приводится приближенный 
расчет вероятности срыва, основанный на 
предположении, что эта вероятность до¬ 
статочно мала. Целесообразность такого 
допущения была уже обоснована при изу¬ 



чении срыва первого вида. 

Задачу о достижении границы можно 
свести к задаче о переходе через потенци¬ 
альный барьер. Для этого вместо потенци- Рис. 21.5 

ального рельефа угломерного канала 

(сплошная линия на рис. 21.5) рассмотрим потенциальный рель¬ 
еф, который слева от точки Ѳ = совпадает с упомянутым выше, а справа 

от нее изображается пунктирной линией (рис. 21.5) (потенциал скачком при¬ 
обретает значение (/(Ѳ) = — оо ). Такое предположение означает, что при 
переходе через границу Ѳ = происходит срыв слежения по углу. Если 

время превышения ошибкой слежения границы Ѳ/ меньше времени памяти 


вспомогательного кольца, то слежение может сохраниться до возвращения 
ошибки Ѳ в область, лежащую слева от границы, и срыва не возникнет. По¬ 
этому^ полученные далее окончательные соотношения дают несколько завы¬ 


шенную оценку вероятности срыва. 

Допустим для простоты, что характеристика ф(Ѳ) пеленгатора имеет 
вид, показанный на рис. 21.4, причем положение границы удовлетворяет 
неравенству 0^ < Ѳ м . Тогда в рассматриваемом случае справедливы все со¬ 
ображения, приведенные ранее в связи с анализом условной вероятности 
срыва, с той лишь разницей, что во всех рассуждениях и окончательных 
формулах (21.31), (21.32) и (21.34) следует заменить границу Ѳ м границей 
0^. Тогда упомянутые формулы для системы произвольного порядка, но выше 

первого, примут соответственно следующий вид: 


и 



(21.35) 


(21.36) 
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а для системы первого порядка 


п Ф 
р іу = ех Р 


О \ 2-1 



2 а 2 


(21.37) 


Входящая во все три формулы вероятность Р/ у является условной в не¬ 
сколько ином смысле, чем ранее (при анализе введено предположение о малом 
времени памяти вспомогательного следящего кольца). 

Для сравнения вероятностей срыва первого и второго видов выполним 
следующие расчеты. Зададимся теми же параметрами координатора, что и на 

а 

стр. 481, т. е. (3 = 10 Мсек и 2Ѳ М = 10°. Пусть, кроме того, ^ ^ = 0,28 

(результат, получающийся для срыва первого рода). Найдем при этих ис¬ 
ходных данных вероятность срыва второго вида, если граница совпадает 
с максимумом характеристики пеленгатора, т. е. = Ѳ м (одновременно 

это будет условная вероятность срыва первого вида). 

При срыве второго вида из формулы (21.37) получаем Р^ у = 0,027 (при 

срыве первого вида Р ( = ІО -4 ). 

Теперь вычислим флуктуационную ошибку при срыве второго вида, 

полагая, как и ранее, Р^ у = 10 4 > і = 10 сек в двух случаях: й = 0 и О = 
= 10°/се/е. Из формулы (21.37) находим <т = 1,03° (0=0) и а = 0,82° 
(О = 107 сек). 

Сопоставляя результаты расчета для срыва первого и второго видов, 
следует отметить, что перенос границы с потенциального барьера на вершину 
характеристики ф(0) при неизменной флуктуационной ошибке слежения по¬ 
вышает вероятность срыва на два порядка. Однако если потребовать, чтобы 
в обоих случаях вероятность срыва была одинаковой, то во втором случае 
флуктуационная ошибка а должна быть уменьшена лишь в 1,35 раза. Отме¬ 
ченное обстоятельство весьма характерно для любых расчетов, связанных 
со срывом слежения, и является, как уже указывалось, результатом чрезвы¬ 
чайно резкой зависимости потока вероятности от величины а. 

Способ расчета вероятности срыва слежения как перехода через потен¬ 
циальный барьер основан на работе Г. А. Крамерса о прохождении броунов¬ 
ских частиц через высокие потенциальные барьеры, основные результаты 
которой изложены в монографии С. Чандрасекара [60]. Аналогия между 
указанной задачей и срывом в нелинейных следящих системах была обнару¬ 
жена впервые С. В. Первачевым. Такая методика анализа срыва применима 
к системам не только первого, но и второго порядка. Иной приближенный 
метод, приводящий к тем же окончательным результатам, предложен 
Р. Л. Стратоновичем и П. С. Ланда [105]. 

Оценка реальной чувствительности головки самонаведения в 
режиме слежения. Полученные ранее формулы (21.25) и (21.36) 
позволяют, задаваясь требуемой вероятностью срыва, рассчитать 
соответствующую ей флуктуационную ошибку а в режиме слеже¬ 
ния. Далее, основываясь на соотношениях гл. 19, можно опре¬ 
делить отношение сигнал/шум на входе головки, необходимое для 
получения найденной дисперсии а 2 . Действительно, по аналогии 
с формулой (19.35) можно написать 

о 2 = § ш АР Э) ( 21 . 38 ) 


где 8ш — односторонняя спектральная плотность шума, приведен¬ 
ного к угловому отклонению Ѳ; АР Э — эквивалентная шумовая 
полоса координатора. 
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Поскольку анализ срыва слежения проведен ранее для одной 
плоскости управления, то и формула (21.38) соответствует одной 
плоскости, а величина й'щ непосредственно связана с искомым отно¬ 
шением сигнал/шум. 

Если координатор имеет пеленгатор с коническим сканирова¬ 
нием, работающий при непрерывном сигнале и обладающий потен¬ 
циальной точностью, то спектральная плотность выражается 
формулой (19.15). Подставляя в (21.38) значение § ш = § ш0 из (19.15), 
получаем 


2Ы 0 АГ Э ^ 2Р ш АГ э 

1 х2Р 0ср ^ 2Р 0ср Я э’ 


(21.39) 


Напомним примененные и (21.39) обозначения: Ы 0 — спектраль¬ 
ная плотность шума, приведенного ко входу пеленгатора; Р ш = 
= N 0 П Э — удельная мощность шума на входе пеленгатора в поло¬ 
се П э его высокочастотной части; |х — параметр равносигнальной 
зоны; Р оср—средняя удельная мощность входного сигнала. 

Из (21.39) находим 


Р 0ср __ 2 

Р Ш Р 2 * 2 Я э • 


(21.40) 


Если применяется пеленгатор с мгновенным амплитудным сравне¬ 
нием, то вместо (19.15) следует воспользоваться соотношением 
(19.19) или (19.22). 

Тогда 



1 Д р э 
2^ а 2 П э ’ 


(21.41) 


где Роср— средняя удельная мощность на выходе одной из антенн. 

Для двухканального фазового пеленгатора имеют место выраже¬ 
ния (19.25) и (19.28), т. е. 


Р 0ср _ 1 Ар э 

Р ш П э ’ 


(21.42) 


где величина Р 0с р имеет тот же смысл, что и в (21.41); к — безразмер¬ 
ное расстояние между фазовыми центрами антенной системы, рас¬ 
считываемое по формуле (19.24). 

Пользуясь формулами (21.40) — (21.42), следует помнить, что 
они справедливы, если соответствующие пеленгаторы обладают 
потенциальной точностью. В реальных условиях требуемое отноше¬ 
ние сигнал/шум может иметь значительно большую величину по 
причинам, изложенным в гл. 19. Более точный результат можно 
получить, если в (21.38) подставлять значение спектральной плот¬ 
ности § ШІ вычисленной для реального пеленгатора. При коническом 
сканировании это значение определяется формулой (19.32). 
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В качестве примера рассмотрим координатор с коническим скани¬ 
рованием, работающий при непрерывном сигнале, имеющий сле¬ 
дующие параметры: добротность (2 = 10 Мсек, параметр равно¬ 
сигнальной зоны [л = 10 и полосу высокочастотного тракта П э = 
— 150 гц. Рассчитаем отношение сигнал/шум, необходимое для полу¬ 
чения а = 0,82° (это значение флуктуационной ошибки найдено 
в результате расчета, приведенного на стр. 484). 

Если тракт гиропривода можно рассматривать как идеальный 
интегратор, то эквивалентная шумовая полоса координатора может 
быть рассчитана по формуле 



Поэтому в нашем случае АР Э = 2,5 гц. Тогда по формуле (21.40) 

р 

находим ~ ср = 1,63. Полученный результат не противоречит ориен- 

Р ш 

тировочной рекомендации, даваемой формулой (21.2), поскольку 
выражение (21.40) соответствует пеленгатору, имеющему потен¬ 
циальную точность. 

О срыве слежения во вспомогательном кольце координатора. Анализ 
срыва слежения в автоселекторе по дальности головки самонаведения при 
импульсном зондирующем сигнале и в системе частотной или фазовой авто¬ 
подстройки частоты при непрерывном сигнале может быть выполнен аналогич¬ 
но ранее изложенному. Для автоселектора по дальности вместо характери¬ 
стики ф(Ѳ) пеленгатора следует рассматривать характеристику ф(л;) времен¬ 
ного дискриминатора, где х — временное рассогласование между сигнальным 
и стробирующими импульсами; в системе частотной автоподстройки анало¬ 
гичную роль играет характеристика ф(Д/) частотного детектора, где А/ — 
отклонение промежуточной частоты от средней частоты резонансной системы 
частотного детектора; при фазовой автоподстройке нелинейным элементом яв¬ 
ляется фазовый детектор с характеристикой ф(ф), где ф— разность фаз сиг¬ 
нала и подстраиваемого генератора. 

Срыв слежения в автоселекторе по дальности подвергнут обсуждению 
в работе [107]. В этой работе рассмотрен как автоселектор с і?С-фильтром, 
для которого тракт обратной связи характеризуется коэффициентом передачи 


К(р) = 


р0 +т р ) 9 


так и автоселектор с пропорционально-интегрирующим фильтром, при ко¬ 
тором 


К{р) = 


К И 0 ~Ь р) 
Р (1 + Тр) 


У 


где Гі — постоянная времени, малая по сравнению с Т. 

Изучение проводится не только для случая, когда спектральная плот¬ 
ность 5 (0) шума, приведенного к выходу временного дискриминатора, не 
зависит от ошибки х слежения, как это предполагалось в настоящем парагра¬ 
фе, но и с учетом соответствующей зависимости. 

Анализ срыва при частотной автоподстройке приведен в статье [108]. 
В ней принято, что коэффициент передачи тракта обратной связи 

* ^ ~ 1 + Тр ’ 


486 



что соответствует однозвенному /?С-фильтру, и учтена зависимость спект¬ 
ральной плотности 5 (0) от расстройки. Результаты исследования срыва синх¬ 
ронного режима в системе фазовой автоподстройки частоты с #С-фильтром при 
различных формах характеристики фазового детектора изложены в статье 
[109]. Наконец, срыв в следящих системах, тракт обратной связи которых 
является двойным интегратором (астатизм второго порядка), исследован 
в [106]. 

Полученные в указанных работах формулы позволяют, задаваясь ве¬ 
роятностью ?і срыва во вспомогательном кольце за время найти отношение 
сигнал/шум на входе кольца или дисперсию ошибки в режиме слежения. 
На основании этих данных можно определить, какого вида срыв возможен 
в угломерном кольце координатора, и в случае срыва второго вида найти 
положение границы Ѳ^. 


§ 21.4. ПОИСК СИГНАЛА В БОРТОВОМ КООРДИНАТОРЕ 
И ОЦЕНКА РЕАЛЬНОЙ ЧУВСТВИТЕЛЬНОСТИ ГОЛОВКИ 
САМОНАВЕДЕНИЯ 

Принимаемый головкой самонаведения импульсный или непре¬ 
рывный сигнал в первую очередь характеризуется направлением 
прихода, а также временным положением (в импульсных системах 
наведения) или частотой (в непрерывных системах). Следовательно, 
если в головку извне не вводится никакой информации о цели, то 
для осуществления самонаведения необходимы предварительные 
поиск и захват отраженного сигнала по трем параметрам: двум угло¬ 
вым координатам Ѳ л . и Ѳ ѵ и координате дальности г или скорости V 
(при сложных формах сигналов число координат может быть больше 
трех). 

Практическое осуществление поиска по углу на борту реактив¬ 
ного снаряда наталкивается на значительные трудности как техни¬ 
ческого, так и тактического характера. К числу технических труд¬ 
ностей можно отнести следующие: 1) поиск цели по трем параметрам 
связан со значительной затратой времени; 2) допустимые динамиче¬ 
ские нагрузки на антенну и гиропривод ограничены, что дополни¬ 
тельно увеличивает время поиска; 3) механическое управление ан¬ 
тенной требует наличия определенных энергетических ресурсов, ко¬ 
торые на борту снаряда ограничены; 4) необходимы дополнительные 
блоки управления антенной, индикации цели, остановки поиска и 
переключения в режим слежения, что усложняет бортовую аппа¬ 
ратуру ракеты. Часть перечисленных трудностей отпадает при элек¬ 
трическом управлении диаграммой направленности, однако послед¬ 
нее не всегда осуществимо. Тактические трудности вызываются 
тем, что радиозвено снаряда, работая в режиме автономного поиска 
по углу, может захватить вместо нужной цели какую-либо иную 
или перейти в режим слежения за каким-либо паразитным сигна¬ 
лом, например зондирующим сигналом, отраженным от земли. 
В связи с этим далее рассматривается лишь простейший случай, 
когда в радиозвено снаряда извне вводится целеуказание по углу 
и поиск осуществляется лишь по дальности или скорости. Изме- 
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нение временного положения стробов автоселектора по дальности 
или перестройка частоты гетеродина в системе частотной или фа¬ 
зовой автоподстройки осуществляются сравнительно простыми тех¬ 
ническими средствами, и поэтому практическая реализация тако¬ 
го поиска сигнала по единственному его параметру не встречает 
серьезных трудностей. Вместе с тем вероятность захвата какого- 
либо паразитного сигнала оказывается значительно меньшей, чем 
при поиске по трем параметрам. 

Блок-схема одной из простейших поисковых систем приведена 
на рис. 21.6; она соответствует схеме поиска импульсного сигнала 
по дальности. В режиме слежения с выхода приемника на входы 



Рис. 21.6 


временного дискримийатора ВД и импульсного детектора ИД по-, 
ступают полезные видеоимпульсы. Выходное напряжение импульс¬ 
ного детектора, воздействуя на ламповое реле ЛР , удерживает по¬ 
следнее в состоянии, при котором через обмотку электромагнит¬ 
ного реле ЭР протекает ток. В этом случае якорь реле находится 
в положении 1 и кольцо слежения по дальности, состоящее из вре¬ 
менного дискриминатора, фильтра Ф, реактивной лампы РЛ и ге¬ 
нератора стробирующих импульсов ГСИ , оказывается замкнутым. 
Генератор стробирующих импульсов содержит генератор синусои¬ 
дальных колебаний ГСК и схему формирования стробирующих им¬ 
пульсов СФСИу из которых два полустроба поступают на временной 
дискриминатор и один строб — в тракт промежуточной частоты 
приемника головки. 

Если сигнальные и стробирующие импульсы перекрываются во 
времени, но их середины не совпадают во времени, то на выходе 
временного дискриминатора и фильтра появляется напряжение, ко¬ 
торое через реактивную лампу воздействует на частоту и фазу гене¬ 
ратора синусоидальных колебаний так, что исходное рассогласова¬ 
ние импульсов уменьшается. Таков механизм автоматического под¬ 
держания режима слежения в рассматриваемой системе. 

При отсутствии импульсов сигнала, совпадающих во времени со 
стробами, вырабатываемыми генератором ГСИ , напряжение на вы- 
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ходе детектора ИД равно нулю и якорь реле ЭР находится в поло¬ 
жении 2 . Тогда на вход реактивной лампы подключается постоянное 
напряжение, создающее расстройку между частотой генератора 
ГСК и частотой повторения принимаемых импульсов. Это приводит 
к периодическому перемещению стробов по дистанции, т. е. осуще¬ 
ствляется поиск по дальности. 

Попадание импульсов сигнала в стробы приводит к перебросу 
ЭР в положение 7, т. е. следящее кольцо замыкается и система пере¬ 
ходит в режим слежения. Блоки ИД, ЛР и ЭР выполняют в этом 
случае роль индикатора захвата. Аналогичный принцип поиска 
может быть применен в сочетании с частотной автоподстройкой. 

Анализ и синтез различных процедур поиска и захвата может 
составить содержание специальной монографии. Поэтому цель по¬ 
следующего изложения состоит лишь в том, чтобы изложить неко¬ 
торые начальные сведения, относящиеся к этому вопросу. 

Рассмотрим в качестве примера следующую простейшую по¬ 
исковую процедуру. Пусть х — искомый параметр сигнала (вре¬ 
менное положение или частота). Этот параметр равномерно распре¬ 
делен в интервале (х и х 2 ). В реальных условиях поиск является 
обычно непрерывным. Однако для целей анализа часто удобнее за¬ 
менить непрерывную процедуру большим числом малых дискрет¬ 
ных шагов, т. е. разбить диапазон (х 2 — *і) поиска на отдельные 
ячейки Ах у размер которых определяется разрешающей способно¬ 
стью поисковой системы, а число п = (х 2 — х^/Ах достаточно ве¬ 
лико. Эти ячейки подвергаются в порядке их следования анализу, 
цель которого состоит в том, чтобы решить, находится ли в данной 
ячейке искомый параметр или нет. Как только ячейка, содержащая 
параметр, найдена, поиск прекращается и осуществляется переход 
в режим слежения за этим параметром. Анализ отдельной ячейки 
проводится в течение времени Аі, одинакового для всех ячеек. 

Поиск и захват сигнала должны быть выполнены при внутрен¬ 
нем шуме головки. Действие шума может нарушить ход поисковой 
процедуры двояким образом: 1) вызвать ложные остановки процесса 
поиска или, иначе, ложные тревоги (индикатор захвата срабатывает 
от шума) и 2) пропустить искомый сигнал, замаскированный шумом. 
Отметим, что ошибочный переход в режим слежения не приводит 
к срыву поисковой процедуры в целом, поскольку система, будучи 
не в состоянии следить , за отсутствующим сигналом, снова пере¬ 
ключается в режим поиска. Таким образом, здесь имеется в неявной 
форме контроль правильности принятого решения о наличии сиг¬ 
нала, т. е. вторая ступень анализа. Тем не менее ложные тревоги 
вредны, так как этот контроль занимает определенное время, что 
увеличивает общую продолжительность поиска. 

Допустим, что захват сигнала должен быть выполнен при первом 
проходе интервала (х и х 2 ) и что индикатор представляет собой 
оптимальную систему обнаружения. Если сигнал известен точно, 
а помеха является белым шумом с удельной мощностью Ы 0 в единич- 
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ной полосе частот, то вероятности пропуска сигнала и ложной тре¬ 
воги соответственно равны [47] 



= У2І і Ѳ 
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(21.43) 
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о 

и у — параметр системы обнаружения, выбор которого зависит от 
принятого критерия оптимальности. Аналогичные соотношения 
могут быть записаны также для флуктуирующего сигнала [47]. 

Первое естественное требование, которое следует предъявить 
к системе поиска, состоит в том, что захват должен происходить 
с достаточно высокой вероятностью Р 0 - В соответствии со сказанным 
ранее о роли ложных тревог, значение Р 0 определяется лишь вероят¬ 
ностью пропуска в ячейке, содержащей сигнал, т. е. 

Л) = 1-Рпр. (21.48) 

Если вероятность Р 0 задана, то выражения (21.43) и (21.48) поз¬ 
воляют найти значение величины ?*, после чего соотношение (21.45) 
превращается в уравнение, связывающее две неизвестные перемен¬ 
ные: отношение и параметр у системы. Поскольку вероятность 

пропуска должна быть мала ^Р пр < то 6 > 0, т. е. у «< Отме¬ 
тим, что, выбирая значение у достаточно близким к можно, как 

N о 

показывает формула (21.45), удовлетворить поставленному требова- 

<3 

нию при сколь угодно малом отношении энергии сигнала к удель¬ 
но 

ной мощности шума в единичной полосе. Однако при этом согласно 

(21.46) получится близкое к нулю значение г], т. е. Р лт ж что резко 

увеличит среднее время поиска. Кроме того, после перехода системы 
в режим слежения сильно возрастает вероятность срыва. 
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Во избежание значительного увеличения продолжительности 
поиска потребуем, чтобы ложные тревоги происходили достаточно 
редко. Для этого зададим вероятность Р ± < Р 0 того, что сигнал 
захватывается на первом проходе без ложных тревог в предшествую¬ 
щих ячейках. Поскольку результаты анализа в различных ячейках 

можно считать независимыми, то вероятность Р { Р при сигнале, 
находящемся в /-й ячейке, равна 

р ( , /> = (і-р лт )/-« р 0 . 


Усредняя вероятность Р\ по всем возможным положениям 
сигнала, находим 



п 


1 _ 

П 




Ро 

п 


/=1 



(21.49) 


Суммирование в (21.49) выполнено при помощи формулы для суммы 
членов геометрической прогрессии. Имея в виду, что Р лт С 1, и 
пользуясь формулой бинома Ньютона, можно с достаточной точ¬ 
ностью принять 

(1 - Р т ) п = 1 —пР лт + -^^-Ріг, 


после чего выражение (21.49) упрощается так: 




(21.50) 


Если заданы вероятности Р 0 и Р і, а также выбрано число п 
ячеек, то формула (21.50) позволяет найти требуемую вероятность 
ложной тревоги, после чего из (21.44) получается необходимое зна¬ 
чение т] и (21.46) дает второе уравнение, связывающее величины 
<2 

Решая совместно уравнения, получающиеся из (21.45) и (21.46), 
имеем 

^ = ^ + Т) ) 2 ’ ? = + (21.51) 


Формула (21.47) для энергии сигнала иначе может быть записана 
как 

С} = РосрЫ, (21.52) 

где Р 0ср — средняя удельная мощность сигнала. 

Следовательно, при заданном значении N 0 требуемое отношение 
($/Ыо может быть получено двумя путями: 1) выбором необходимого 
времени анализа Аі при заданной мощности сигнала или 2) созда¬ 
нием необходимой мощности сигнала при заданном времени АР 
Иначе говоря, при заданных вероятностях Р 0 и Р і поисковая си- 
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стема может выполнять свои функции при сколь угодно малой мощ¬ 
ности сигнала, но ее высокая чувствительность достигается соответ¬ 
ствующим увеличением времени А/ и, следовательно, общей про¬ 
должительности поиска; наоборот, высокая скорость поиска может 
быть достигнута лишь ценой увеличения мощности сигнала. 

Предполагая, что обработка сигнала в приемном тракте головки 
оптимальна, и учитывая формулу (21.52), находим, что для осуще¬ 
ствления поиска, удовлетворяющего поставленным выше требова¬ 
ниям, отношение сигнал/шум на входе головки должно быть не 
хуже, чем 

Р 0ср <2 1 

РЬі — А^о Я э А/ ’ (21.53) 


где П э — эквивалентная шумовая полоса высокочастотного тракта 
головки. 

Если ложные тревоги отсутствуют, то время поиска при сигнале, 
находящемся в /-й ячейке, равно = /А/, т. е. среднее время поиска 
будет 

п 

(ср = ^ ^ІМ = ~(П+\)М. (21.54) 

/= 1 

Получение окончательной формулы для отношения сигнал/шум 
может быть осуществлено следующим образом. Обычно поисковые 
системы проектируются так, чтобы вероятности пропуска сцгнала 
и ложной тревоги были малы. Это позволяет, пользуясь асимпто¬ 
тическим выражением для интеграла вероятности, получить из 
(21.43) и (21.44) следующие приближенные формулы [47]: 

6 = 1 X 21 Прі-. (21.55) 

\ 'пр 

п = 1/2 1п 4~ ■ (21.56) 

Г Г лт 


Заменяя в (21.55) и (21.56) вероятности Р пр иР лх их значениями, 
найденными из (21.48) и (21.50), и подставляя полученные выраже¬ 
ния в соотношение (21.51), находим отношение ($Ш 0 . Затем, учиты¬ 
вая полученный результат, а также (21.54), из формулы (21.53) окон¬ 
чательно находим 


^рср __ П-\- 1 

-Рш 2/7 э ^ ср 



(21.57) 


В целях иллюстрации полученных соотношений рассмотрим 
следующий пример. Пусть поисковая система должна удовлетво¬ 
рять требованиям: Р 0 = 0,99, Р і = 0,95 и і сѵ = 0,5 сек , причем 
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п = 100 и П = 150 гц. При указанных исходных данных требуемое 

р 

отношение сигнал/шум получается из (21.57) равным -~ р = 15,5. 

* ш 

Возможно иное построение поисковой системы. При этом пер¬ 
вая ступень анализа работает, как описано ранее. Если на первой 
ступени принимается решение о наличии сигнала, то теперь вместо 
переключения системы в режим слежения вступает в действие вто¬ 
рая ступень с временем анализа Ат > А/. Если вторая ступень 
анализа подтверждает решение о наличии сигнала, то система пере¬ 
ходит в режим слежения; в противном случае прерванный на время 
Ат поиск продолжается в прежнем направлении. Описанная система 
поиска позволяет уменьшить время анализа Аі на первой ступени, 
сохраняя прежнюю вероятность Р пр1 и допуская большую вероят¬ 
ность Р лт1 , что способствует экономии общего времени поиска. 
Вместе с тем здесь появляется дополнительный расход времени за 
счет анализа на второй ступени. Однако при рациональном выборе 
параметров системы удается при неизменных требованиях сократить 
общую продолжительность поиска. 

Ранее обсуждался лишь анализ заданной системы поиска. На¬ 
ряду с задачами анализа существуют также задачи синтеза поиско¬ 
вых процедур, оптимальных в том или ином смысле. 


Контрольные вопросы 

1. Какими факторами определяется реальная чувствительность головки 
самонаведения? 

2. Перечислите факторы, которыми определяется дальность действия 
системы самонаведения. 

3. Охарактеризуйте срывы первого и второго вида в угломерном кольце 
координатора. 

4. Каково основное допущение, введенное в § 21.3 при расчете вероятно¬ 
сти срыва, и чем оно обосновано? 

5. Поясните наглядно, почему наличие динамической ошибки слежения 
повышает вероятность срыва. 

6. Какими соображениями определяется интервал времени, для которого 
рассчитывается вероятность срыва? 

7. Изложите причины, по которым оценка реальной чувствительности 
головки, приведенная в § 21.3, может не совпадать с результатами, получен¬ 
ными экспериментально. 

8. С какими затруднениями связано создание системы поиска как по 
угловым координатам, так и по скорости (дальности)? 

9. Нарисуйте блок-схему, аналогичную рис. 21.6, для поиска непрерыв¬ 
ного сигнала. 

10. Каков смысл введения в поисковую систему информации (хотя бы 
неполной) об искомом параметре сигнала? 

Литература: [33, 47, 59, 60, 105, 106, 107, 108, 109]. 
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ТОЧНОСТЬ И ДАЛЬНОСТЬ ДЕЙСТВИЯ СИСТЕМ 

ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 


§ 22.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ 

В главе 7 отмечалось, что телеуправление второго вида, во-пер¬ 
вых, имеет много общего с самонаведением и, во-вторых, применяется 
значительно реже, чем самонаведение или телеуправление первого 
вида. Поэтому для краткости в данной главе рассматривается теле¬ 
управление только первого вида (ТУ-1). При телеуправлении пер¬ 
вого вида между дальностью действия системы и ее точностью суще¬ 
ствует значительно большая связь, чем при самонаведении. При 
ТУ-1, как отмечалось в гл. 7, дальность действия системы управле¬ 
ния определяется практически дальностью действия канала конт¬ 
роля цели. Максимально возможная дальность действия канала 
контроля цели лимитируется необходимостью обеспечения требуе¬ 
мых значений следующих показателей качества системы управления: 
надежности захвата цели (вероятности захвата), надежности удержа¬ 
ния цели (малой вероятности срыва слежения за целью) и точности 
наведения снаряда на цель. В одних случаях главным фактором, 
лимитирующим дальность действия системы, оказывается надеж¬ 
ность захвата цели или надежность удержания цели, а в других — 
точность наведения. Например, при встречных курсах ракеты и це¬ 
ли и сравнительно невысоких требованиях к точности наведения 
наиболее сложно обеспечить надежный захват цели (так как при 
захвате расстояние между ракетой и целью оказывается наиболь¬ 
шим). При догонных курсах и невысоких требованиях к точности 
лимитирующим фактором может оказаться необходимость сохра¬ 
нения малой вероятности срыва слежения. Наконец, при высоких 
требованиях к точности наведения снаряда, фактором, ограни¬ 
чивающим дальность действия системы, может оказаться необхо¬ 
димость обеспечения заданной точности наведения. 

Из сказанного следует, что при телеуправлении первого вида 
между дальностью действия системы и ее точностью существует 
тесная, но не всегда непосредственная и однозначная связь. По¬ 
этому в данной главе сначала рассматривается вопрос о точности 
наведения, а затем оценивается дальность действия системы. Требо- 
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вания к точности телеуправления первого вида сущственно за¬ 
висят от того, применяется ли этот вид управления в комбинации 
с последующим самонаведением (т. е. в составе системы комбини¬ 
рованного управления) или телеуправление должно осуществлять¬ 
ся вплоть до встречи ракеты с целью. Во-втором случае (т. е. при 
простом, а не комбинированном управлении) критерием точности 

управления служит промах к. При комбинированном управлении 

задачей телеуправления является вывод ракеты в область, где цель 

может быть надежно захвачена головкой самонаведения с достаточ- 

' —> 

но малой начальной ошибкой упреждения Др о (см. гл. 5). Поэтому 

при комбинированном управлении точность телеуправления должна 

оцениваться в общем случае двумя параметрами — линейным откло- 
—> 

нением А г центра масс ракеты от требуемой кинематической траек¬ 
тории и угловым отклонением б вектора скорости ракеты от каса¬ 
тельной к требуемой кинематической траектории (в точке перехода 
на самонаведение). 

В дальнейшем для краткости рассмотрение проводится только 
для случая простого (т. е. не комбинированного) управления приме¬ 
нительно лишь к следующим способам осуществления телеуправ¬ 
ления: 

а) для лучевого телеуправления по методу накрытия цели; 

б) для командного телеуправления по методу параллельного 
сближения. 

Эти два случая охватывают как наиболее типичные кинематиче¬ 
ские методы наведения (метод накрытия цели и метод параллельного 
сближения), так и наиболее типичные способы их осуществления 
(путем применения управляющего луча или командной радиолинии). 

§ 22.2. ТОЧНОСТЬ ЛУЧЕВОГО ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 
(ПЕРВОГО ВИДА) ПО МЕТОДУ НАКРЫТИЯ ЦЕЛИ 

В рассматриваемом случае промах к может определяться по 
формуле (11.56), а именно: 

к = Гц(ѵ ц — ѵ р ), (22.1) 

где Гц — расстояние от КП до цели в момент встречи / вс > т - е - Б мо- 
мент, при котором г р = г ц (см. рис. 7.5); (ѵ ц — ѵ р ) — разность угло¬ 
вых координат ракеты и цели в момент встречи. 

Текущее значение промаха к(і) может при этом определяться 
как расстояние от ракеты до направления КП — цель, т. е. 

А (0 = МО К (О — Ѵр(0Ь (22.2) 

Из (22.1) и (22.2) следует, что 

А = к (0с). (22. З) 
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Параметром рассогласования е в данном случае может служить 
угловое отклонение 

е = ѵ ц — ѵ р , (22.4) 

поэтому 

к (() = г р (і) е ((). (22.5) 

Параметр рассогласования 8 должен быть определен путем анализа 
структурной схемы системы управления. 

Для лучевого управления, осуществляемого в соответствии 
с функциональной схемой, изображенной на рис. 7.5, структурная 
схема приведена на рис. 7.14. Для малых отклонений эта схема 
линеаризуется и принимает вид, изображенный на рис. 7.19. 





В этой схеме /С лЦ (р), Киу (р) и Ка-с (р) — соответственно пере¬ 
даточные функции локатора цели, измерительного устройства и 
звена автопилот-снаряд. При этом измерительным названо устрой¬ 
ство, измеряющее отклонение ракеты от оси равносигнальной зоны 
локатора цели; ѵ цо , ѵ р0 . Ѳ ц0 и Ѳ р0 — начальные значения углов ѵ ц , 
ѵ р , Ѳ ц и Ѳ р (рис. 7.11); и Ъі (і) и и 2п (і ) — возмущения, создаваемые 
помехами и другими источниками ошибок, возникающими соот¬ 
ветственно в локаторе и в измерительном устройстве, и приведен¬ 
ные к выходу этих устройств. Кроме этих возмущений на систему 
действуют ускорение цели 1Ѵ Ц (/) и начальные рассогласования 
Ѵ цо 8і п (Ѳц 0 — Ѵцо) и Ѵро зіп (Ѳ р0 — ѵ р0 ), вызванные начальным откло¬ 
нением векторов скорости ракеты и цели от направления КП — 
цель. 

При не слишком малой дальности до цели и правильно вы¬ 
бранных ^передаточных функциях звеньев переходные процессы, 
вызванные действием начальных рассогласований, успевают затух¬ 
нуть до момента встречи и не оказывают влияния на промах А, по¬ 
этому в дальнейшем для простоты положим 

Ѳцо Ѵцо = Ѳро Ѵро = 0. 

При этом структурная схема системы принимает вид, изображенный 
на рис. 22.1. 
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Полагая в целях дальнейшего упрощения 

'ѴцО = 'ѴрО» 

получим из (22.4), что 

е = Дѵ ц — Дѵ р . (22.6) 

В структурной схеме, изображенной на рис. 22.1, переменными 
параметрами являются расстояния г ц (/) и г р (/). Переменность пара¬ 
метра Гц (/) не вызывает существенного усложнения расчета, так 
как она приводит лишь к изменению вида внешнего возмущения 
Аѵ ц (/), действующего на систему; параметр г р ( і ) входит в цепь 
замкнутого контура системы регулирования и вследствие этого 
учет его зависимости от времени весьма существенно усложняет 
анализ системы. Однако при определении промаха наибольшее зна- 


лд> п (і) Ду>2п(Ѵ 



чение имеет характер процессов, протекающих в системе на конеч¬ 
ном участке траектории, когда г р изменяется относительно незна¬ 
чительно. Кроме того, для компенсации зависимости параметров 
системы управления от дальности г р в состав измерительного устрой¬ 
ства обычно включается так называемый потенциометр дальности, 
изменяющий усиление этого устройства приблизительно пропорцио¬ 
нально расстоянию г р . Поэтому при приближенном аналитическом 
исследовании вполне допустимо применять метод замораживания 
расстояния г р . Если, кроме того, пренебрегать комбинационными 
составляющими помеховых возмущений и іп ( і ) и и 2и (() (т. е. считать, 
что эти возмущения не имеют составляющих, зависящих от парамет¬ 
ра рассогласования е), то структурная схема рис. 22.1 может счи¬ 
таться линейной системой с постоянными параметрами. Для даль¬ 
нейшего анализа помехи и іп (і) и и 2п {і), приведенные к выходу 
звеньев /С л ц(р) и /Сиу(р), удобно заменить соответствующими им 
помехами Афі п (/) и Дф 2п (О» приведенными ко входу этих звеньев, 
как показано на рис. 22.2. Очевидно, 

Афіп (0 = Кял (р) Ыщ (І) 
и 

Дфгп (0 = я иу (р) Ы 2П (О- 


17 Зак. 2072 
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Целесообразность такой замены (в линеаризированной системе) 
обусловлена тем обстоятельством, что в реальной аппаратуре боль¬ 
шинство источников ошибок и помех возникает во входных цепях, 
а наибольшей инерционностью (наиболее узкой полосой), опреде¬ 
ляющей вид передаточной функции, обладают выходные цепи. По¬ 
этому спектр помехи, приведенный ко входу звена, можно обычно 
считать не зависящим от вида передаточной функции этого звена, 
а форма спектра помехи на выходе звена, наоборот, определяется 
в основном видом передаточной функции звена. Но очевидно, что 
анализ системы значительно удобнее производить в тех случаях, 
когда характеристики внешних возмущений могут считаться не за¬ 
висящими от вида передаточных функций звеньев этой системы. 
Поэтому в дальнейшем мы будем исходить из схемы, изображенной 
на рис. 22.2. Здесь А ср 1п (I) — помехи (и другие источники ошибок), 
возникающие в радиолокаторе цели и приведенные к угловому от¬ 
клонению цели, измеряемому этим радиолокатором; Дф 2п (0 — 
помехи (и другие источники ошибок), возникающие в измеритель¬ 
ном устройстве, приведенные к угловому отклонению ракеты от 
оси равносигнальной зоны радиолокатора цели. Очевидно, что по¬ 
меху Дф 2 П (0 можно с равным правом считать приложенной не 
в точке 4, а в точке 3 структурной схемы. 

Введем обозначения 

К (р) = Киу (р) Ка-с(р) ~ Дѵр (/) (22.7) 

и 

^“-гттгЬі- < 22 - 8 > 

Очевидно, К Р (р) является результирующим коэффициентом пере¬ 
дачи следящей системы, обеспечивающей удержание центра масс 
ракеты на оси равносигнальной зоны радиолокатора. Будем в даль¬ 
нейшем называть эту следящую систему следящей системой ракеты 
в отличие от следящей системы радиолокатора [/С л ц (р) 1, обеспе¬ 
чивающей слежение локатора за целью по угловым координатам. 
Следовательно, К(р) и Кр(р) — это коэффициенты передачи сле¬ 
дящей системы ракеты в разомкнутом и замкнутом состоянии соот- 
'ветственно. Из рис. 22.2 следует, что 

Г р (() = Г рд (0+Г р1ф (0+№р2ф (0, (22.9) 

где составляющие Г рд (/), Г р іф(/) и Г Р 2 ф (і) вызваны соответ¬ 
ственно возмущениями Г ц (/), Дф 1П (0 и Лф 2п (0> п Р ичем 

И^рд (0 = 7^ Клц (р) Кр ( Р) Гр р * Гц (і) = 

г д Р 

= ^Клц(р)/Ср(р)Г,(0; (22.10) 

'и 
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№ріф (0 = г р Р 2 Кт (р) К р (р) Аф 1П (0; 

^ Р 2ф(0 = ГрР*Кр(р) Аф 2 п (0- 
Из рис. 22.2 следует также, что 

Аѵ р (0 = Лѵрд(0+Лѵріф(0 ~Ь Аѵр 2 ф(^), 
где 

А ѵ РД (0 == Клц (р) Кр (р) АѴц (0, 

Аѵріф (і) = /Слц (р) Кр (р) Аф 1П (0. ■ 
Аѵ р2 ф ( і ) = Кр (р) Аф 2П (0- 


( 22 . 11 ) 

( 22 . 12 ) 

(22.13) 

(22.14) 


Так как в соответствии с выражениями (22.5) и (22.6) мгно¬ 
венный промах равен 

И (0 = г р (0 [ Дѵ ц (0 - Аѵ р (01, (22.15) 


то он также содержит три составляющие Н л ((), /г 1ф (/) и /і 2 ф(0, 
вызванные соответственно возмущениями № ц (0, Аф 1П (0 и 
Дф 2П (0, т. е. 

Н (0 - /г д (0 + М (0 + /г 2ф (0, (22.16) 

где 

МО = / 'р[А' ѵ ид(0 Д ѵ рд(0і = 

= г р [ 1 - Клц (Р) Кр (р)) Дѵц (0; (22.17) 

^іф (0 = / р[0 — А ѵ ріф(0і = — ГрК ли ,(р)Кр(р) Аф 1П (0; (22.18) 

Ь 2ф (0 = Гр [0 — Дѵ р 2ф (01 = —ГрКр (р) Дф 2 п (0- (22.19) 

Обозначим 

Кр{р) = Кр{р)Клр{р). (22.20) 

Очевидно, Кр (р) является результирующим коэффициентом пере¬ 
дачи следящих систем локатора и ракеты, т. е. звеньев Клц(р) 
и Кр (р). С учетом выражения (22.20) соотношения (22.10)—(22.18) 
упрощаются и принимают следующий вид: 


ИМ(0 = т 1 к; (р) ИМ0, 

'Ц 

№ріф(0 = Грр 2 Кр(р) Афіп(0, 
1 ^р2ф(0 = г р р 2 /Ср(р)Аф 2П (0;. 


( 22 . 21 ) 


І7* 


М0 = -^[ і-К'р(р) 

^іф (0 = г р Кр (р) Дфхп (0, 
^2Ф (0 = ^р Кр (р) Афгп (0. 


( 22 . 22 ) 
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Пусть Аср іп (0 и Дф 2п (0 — стационарные случайные процессы 
с нулевыми средними значениями и энергетическими спектрами 
(односторонними)^!^) и ^п 2 (/) соответственно. Тогда из соотно¬ 
шений (22.21) и (22.22) получаются следующие выражения для 
дисперсий ускорения ракеты и промаха: 



(2я/)«|/Ср(/2л/)| 2 |г П1 (/) АІ 

(2я/) 4 1 К Р (/2я/) | а § п2 ф 


О 

оо 



О 

оо 


К (/2 я/) I 2 д П1 (!) 


Л|ф = Гр | | /С р (/2я/) | 2 §- п2 (/) 
о 


(22.23) 


(22.24) 


При этом в выражениях (22.24) все параметры должны опреде¬ 
ляться для момента встречи і = 4 С , т. е. при г р = г ц = г ц (4с). 
Так как обычно помехи Аср 1П (() и Дф 2п (0 можно считать стати¬ 
стически независимыми, то 


и 


^рФ = ^РІФ + ^Р2Ф } 
/іф = к \ф -(- к-2 ф. 


(22.25) 


Приведенные формулы позволяют вычислить динамическую и флук- 
туационные составляющие промаха А, а также проверить условие 
линейности системы по поперечным ускорениям ракеты. Из этих 
формул видно, что точность телеуправления зависит от интенсив¬ 
ности возмущений [ускорения цели (/) и спектральных плотно¬ 
стей помех д иі (/) и ^ п2 (/)] и от вида передаточных функций К р (р) 

И /Ср (р) = /Ср (р) /Слц (р). 

Передаточные функции /С р (р) и (р) соответствуют следящим 
системам ракеты и локатора цели и обычно выбираются таким обра¬ 
зом, чтобы кроме всего прочего обеспечить нулевую статическую 
ошибку. Поэтому они удовлетворяют условию 

/Ср(0) = 1 , /Слц(0)= 1 , 

и соответствующие этим передаточным функциям частотные харак¬ 
теристики | /С р (/2л; [) | и | /Слц (/2я /) | имеют вид, изображенный на 
рис. 22.3. На этом же рисунке изображена результирующая частот¬ 
ная характеристика обеих следящих систем |/С Р (/2я/)|, равная 
произведению частотных характеристик следящих систем локатора 
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и ракеты. Обычно полоса пропускания у следящей системы ракеты 
меньше, чем у следящей системы локатора (Д/^ <[ А/ 7 ,,); поэтому 
в первом приближении можно полагать 

Кр(р)«/С Р (р). (22.26) 

Выясним теперь, какие основные источники вызывают помеховые 
возмущения Дф 1п (/) и Дф 2п (/). Составляющая Дф 1п (/), создаваемая 
помехами, возникающими в локаторе цели, вызывается в основном 
внутренним шумом радиолокатора, флуктуациями отраженного от 
цели сигнала и организованными помехами, воздействующими на 
этот радиолокатор. Составляющая Дф 2п (/), создаваемая помехами, 
возникающими в канале управления ракетой, вызывается в первую 






\4 (ш&\ 



Рис. 22.3 


очередь внутренним шумом бортового приемного (измерительного) 
устройства и организованными помехами, действующими непо¬ 
средственно на бортовое приемное устройство. Так как действие 
канала управления ракетой основано на приеме мощного прямого 
излучения радиолокатора, а слежение радиолокатора за целью осу¬ 
ществляется путем приема отраженного от цели слабого сигнала, 
то точность наведения ракеты на цель определяется в первую оче¬ 
редь действием помехи Дф 1п (/), а не помехи Дф 2п (/). Поэтому для 
краткости рассмотрим далее действие лишь помехи Дф 1п (/), т. е. 
положим Дф 2п (^) = 0. При этом, как и в гл. 20, ограничимся рас¬ 
смотрением действия лишь внутреннего шума и флуктуаций сиг¬ 
нала. Тогда формулы (22.23), (22.24) и (22.26) дают 

оо 

Щф = Гр | (2я/)* I к ; (/2*/) I 2 (/) 
о 

_ 00 

л* = *р і I К (/2я /)| 2 (!) а!, 

о 

где §п(!) — спектральная плотность внутреннего шума и флук¬ 
туаций сигнала, приведенных к угловому отклонению, измеряе¬ 
мому радиолокатором цели. 


(22.27) 

(22.28) 
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В формуле(22.28) значения г р , §п(І) и 
ся для момента вст речи ракеты с целью, 
условия 

Гр = Гц = Г д (^вс). 


Кр (/2я/)| определи ют- 
т. е. при выполнении 


Спектральная плотность помехи § п ([) может быть определена по 
формулам, приведенным в гл. 19 [например, по формулам (19.15), 
(19.22), (19.32) и др.]. Из этих формул видно, что в большинстве 
случаев можно считать, что помеха Д<р п (/) имеет вид белого шума, 
т. е. полагать 


([) — 

(22.29) 

При этом формулы (22.27) и (22.28) упрощаются 
мают вид 

и прини- 

ОО 

№рф = Гр | (2я/) 4 1 Кр (/2я/) | 2 4 

0 

(22.27') 

и 

— ^р^щДТ^эр) 

(22.28') 

где 

ОО 


Д^р = | \к’р (/2я/) | 2 а} 

(22.29') 


о 


— эквивалентная шумовая полоса последовательно соединенных 
звеньев К т (р) и К Р (р). 

Как отмечалось ранее, в первом приближении справедливо ра¬ 
венство (22.26), из которого следует, что 

ОО 

АР'эр « АРр - 11 Кр (/2я/)I 2 а!, (22.30) 

0 

где Д/^р — эквивалентная шумовая полоса следящей системы ра¬ 
кеты. 

В главе 19 были приведены реальные и потенциальные (предель¬ 
ные минимально возможные) значения спектральной плотности ^ п . 
Подставляя эти соотношения в формулу (22.28'), найдем соответст¬ 
венно потенциальные и реальные значения точности телеуправле¬ 
ния. Как было показано в§ 19.1, потенциальные значения спект¬ 
ральной плотности сравнительно мало зависят от способа 
пеленгации (коническое сканирование, мгновенное амплитудное 
сравнение и др.). Поэтому для оценки потенциальной точности те¬ 
леуправления можно воспользоваться, например, формулой (19.15), 
полученной для системы с коническим сканированием 

8ш = 8шо = -^~. (19.15) 

I х *0ср 
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Здесь Р 0ср — уделыіая ереДнйя мощность сигнала на вьіходе антегі- 
ной системы; р, = (т/Ѳ) ѳ - о— параметр равносигнальной зоны, рав¬ 
ный отношению глубины модуляции сигнала (на выходе антенной 
системы), вызванной угловым отклонением Ѳ к этому отклонению 
при малой величине отклонения (Ѳ 0); Ы 0 — спектральная плот¬ 
ность шума на входе приемника радиолокатора (т. е. на выходе 
антенной системы). 

Если коэффициент шума приемника равен то 


ы 0 = УѴ Ш кТЯ в , 


(22.31) 


где к — 1,38-10““ 23 дж/град — постоянная Больцмана; Т — абсо¬ 
лютная температура окружающей среды; Р вх — входное сопротив¬ 
ление приемника. 

Из соотношения (22.28') и (19.15) следует, что минимальное (по¬ 
тенциальное) значение флуктуационной составляющей промаха 
равно 


где 




эф» 






2Ы Ш кТ Д/? 


эр. 


вх 


(22.32) 


Р вх = — мощность сигнала на входе приемника. 

^вх 

Пусть, например, антенная система радиолокатора цели такова, 
что угловому отклонению, равному 1 тд, соответствует глубина 
модуляции принятого сигнала т = 0,2, т. е. 


I х 


0,2 

МО -3 


= 200 


1 

рад ’ 


Пусть, кроме того, УѴ Ш = 5 и Т = 300°; тогда 


и 



(22.33) 


где АР ЭѴ — в герцах, а Р вх — в ваттах. 

Предел уменьшению полосы А Р эр ставит возрастание дина¬ 
мической составляющей промаха, т. е. составляющей /і д , вызы¬ 
ваемой наличием маневра цели [см. формулу (22.22)]. Поэтому 

полоса ДЕэр выбирается таким образом, чтобы обеспечить мини- 
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мум результирующего промаха у Н\ + к%. 
тогда 


и 



Пусть ДЕ эр = 1 Щ\ 


(22.34) 


где Р вх — минимальное значение мощности сигнала на входе 
приемника, необходимой для обеспечения заданного (допустимого) 
значения флуктуационной составляющей промаха. 

Пусть, например, г р = ІО 5 м и \^Нф= 10 м\ тогда 

Р вх = 10“ 16 вт. 


Следует, однако, иметь в виду, что найденное значение является 
потенциальным, т. е. достижимым лишь при идеальном сигнале и 
наилучшем возможном способе его обработки. 

Реальное значение требуемой мощности, как было показано 
в гл. 19, может в несколько или более раз превышать соответствую¬ 
щее потенциальное значение. 


§ 22.3. ТОЧНОСТЬ КОМАНДНОГО ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 
(ПЕРВОГО ВИДА) ПО МЕТОДУ ПАРАЛЛЕЛЬНОГО СБЛИЖЕНИЯ 

а. Общие замечания 

Функциональная схема системы командного телеуправления, 
обеспечивающей наведение по методу параллельного сближения, 
приведена на рис. 7.7, а соответствующая структурная схема — 
на рис. 7.9. Если бы измерительные средства измеряли параметр 
рассогласования е (/) идеально точно, т. е. ошибка наведения вызы¬ 
валась бы только неидеальностью звена автопилот-снаряд, то пара¬ 
метр рассогласования е(/) и промах к определялись бы по тем же 
формулам, как и при самонаведении по тому же методу (методу 
параллельного сближения). Действительно, так как кинематиче¬ 
ский метод в обоих случаях один и тот же (метод параллельного 
сближения), то отклонение траектории ракеты от идеальной кинема¬ 
тической траектории следовало бы оценить одним и тем же пара¬ 
метром рассогласования е, например определить его по формуле 
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При этом ошибка наведения (промах) также должна была бы опре¬ 
деляться одними и теми же соотношениями, например формулами, 
приведенными в гл. 11: 

Л(9=4 Ж> н = н «»)’ 

где 4 — момент вхождения ракеты в зону квазистационарной 
встречи (или в мертвую зону управления). 

При этом промах к существенно зависел бы от величины г м . 
Однако в действительности измерительные средства не могут изме¬ 
рять параметр рассогласования е (/) идеально точно. Более того, 
как указывалось в гл. 7, при больших дальностях до цели, именно 
ошибка, вносимая измерительными средствами при телеуправле¬ 
нии (первого вида), вносит основной вклад в величину промаха. 
Это объясняется тем, что при телеуправлении первого вида, в отли¬ 
чие от самонаведения, аппаратура, измеряющая параметр рассо¬ 
гласования, располагается не на борту ракеты, а на командном 
пункте. Поэтому при больших дальностях до цели промах опреде¬ 
ляется в основном не величиной зоны квазистационарной встречи г м 
(или мертвой зоны управления г мз ), а погрешностями, вносимыми 
измерительной аппаратурой непосредственно (т. е. даже при г м 0). 
Поэтому в случае телеуправления (первого вида) при больших даль¬ 
ностях до цели параметр рассогласования е и промах к определяют¬ 
ся иначе, чем при самонаведении, несмотря на одинаковость кинема¬ 
тического метода наведения. При телеуправлении (первого вида) 
по методу последовательных упреждений текущий промах к ( і ) 
определяют обычно (см., например, [3] ) по формуле 

к (0 = г Р (і) [ѵ рт (0 - ѵ р (/)], (22.35) 

где ѵ р (/) и ѵ рт (/) — соответственно истинное и требуемое (кинема¬ 
тическим методом наведения) направление вектора /%,. При этом 
промах к определяется как значение текущего промаха п (і) в момент 
«встречи» 4с» т - е - в момент, когда расстояния от КП до ракеты и до 
цели становятся одинаковыми 


к — к (4с) у \ 


где 4с определяется из условия 

гр (4с) — Гц (4с) * , 


(22.36) 


Из формулы (22.35) следует, что текущий промах равен теку¬ 
щему линейному отклонению ракеты от требуемой кинематической 
траектории. Так как требуемая кинематическая траектория обеспе¬ 
чивает точное наведение ракеты на цель, то определенные таким 


17В. Зак. 2072 


505 



образом текущий промах к ( і ) и промах к действительно правильно 
характеризуют точность наведения на цель. 

Удобство определения текущего промаха к ( і ) по формуле (22.35) 
заключается также в том, что при этом он оказывается весьма просто 
связанным с определенным выше формулой (7.11) параметром рас¬ 
согласования е. Действительно, из формул (22.35) и (7.11) следует, 
что при этом 


и, следовательно, 
при 


к (() = г р (/) е ((), 

к = Гр е 

Гр = Гц = Гц (^вс) • 


(22.37) 


С учетом сказанного в дальнейшем будем полагать, что при теле¬ 
управлении (первого вида) по методу параллельного сближения 
точность наведения ракеты на цель характеризуется параметром 
рассогласования е и промахом к, определяемым по формулам (7.11), 
(7.12), (7.14) и (22.37). В дальнейшем для простоты будем полагать, 
что параметр рассогласования е определяется приближенным соот¬ 
ношением (7.14). В этом соотношении <р 0 есть значение угла <р, ха- 

—У 

рактеризующего направление линии ракета — цель г (рис. 7.11) 
в момент начала наведения. Если наведение начинается с момента 
вылета ракеты с КП, то угол фо совпадает с начальным значением 

"" У 

направления вектора г ц и, совместив с этим направлением ось х 
измерительной системы координат, можно полагать ф 0 = 0. Однако 
вследствие наличия погрешности Аф 0 , вызванной неточностью на¬ 
чального направления на цель и совмещения с этим направлением 
оси х, более правильно полагать 

Фо = Аф 0 . 


При этом формула (7.14) принимает следующий вид: 

в = (ѵ ц — ѵ р ) — Гц Гр (Афо — ѵ ц ). (22.38) 

р 


б. Основные источники ошибок телеуправления 

Из рассмотрения функциональной схемы системы (рис. 7.7) 
следует, что основными источниками ошибки наведения (промаха) 
являются: 

1) ошибки измерения локатором цели угловых координат цели 
ѵ ц и дальности до цели г ц ; 

2) ошибки измерения локатором ракеты угловых координат ра¬ 
кеты ѵ р и дальности до ракеты г р ; 
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3) ошибки, вносимые счетно-решающим прибором; 

4) ошибки, вносимые командной радиолинией КРЛ. 

На структурной схеме, изображенной на рис. 7.9, эти источники 
ошибок учтены введением внешних возмущений: и пі (і), и п2 (і), 

^пЗ (О И (^). 

Все они относятся к сложному радиозвену, т. е. вызываются в основ¬ 
ном неидеалъностью действия радиоаппаратуры управления. 
Кроме того, на величину промаха могут влиять ошибки, возникаю-, 
щие в звене автопилот-снаряд, в частности, из-за неидеальности 
действия автопилота и аэродинамических возмущений, действую¬ 
щих на корпус ракеты. 

Существенное значение могут иметь также начальные возмуще¬ 
ния, вызванные начальной ошибкой упреждения Др 0 и погреш¬ 
ностью Дфо измерения начального положения ф 0 направления ра¬ 
кета— цель. Действие начальной ошибки упреждения Др 0 имеет 
такой же характер, как и при самонаведении—вследствие наличия 
этой ошибки вектор скорости ракеты в момент начала наведения 
направлен не в упрежденную точку. Так как вследствие ограничен¬ 
ности поперечного ускорения ракеты ее вектор скорости Ѵ р не может 
изменить направление мгновенно, то при большой ошибке Др 0 ра¬ 
кета будет сначала двигаться с максимально возможным попереч¬ 
ным ускорением № рм . В дальнейшем, если расстояние до цели до¬ 
статочно велико, ракета «успеет» выйти на требуемую кинематиче¬ 
скую траекторию еще задолго до встречи с целью. Поэтому при 
больших дальностях до цели и правильно спроектированной системе 
начальная ошибка упреждения Др 0 практически не влияет на про¬ 
мах. Погрешность Дф 0 измерения начального значения направления 
ракета — цель, входящая в параметр рассогласования е в соответ¬ 
ствии с формулой (22.38), также играет роль начального возмуще¬ 
ния. Если величина Дф 0 не слишком велика (например, не превы¬ 
шает нескольких градусов), то при не слишком малых дальностях 
до цели это начальное возмущение успевает отрабатываться систе¬ 
мой регулирования еще до встречи с целью. Поэтому при больших 
дальностях до цели и правильно спроектированной системе регу¬ 
лирования влиянием ошибки Дф 0 на промах также можно прене¬ 
брегать. С учетом изложенного остановимся в дальнейшем более 
подробно лишь на характеристике ошибок, возникающих в сложном 
радиозвене. Из всей радиоаппаратуры, входящей в состав системы 
(рис. 7.7), в наиболее трудных условиях работает радиолокатор 
цели ЛЦ, так как его действие основано на приеме слабого сигнала, 
отраженного от цели. Основные источники ошибок этого локатора 
такие же, как и при ТУ-1 по методу накрытия цели — инерцион¬ 
ность действия, внутренний шум» флуктуации сигнала и всевоз¬ 
можные внешние помехи (организованные и естественные). Отли¬ 
чие состоит лишь в том, что при наведении в упрежденную точку 
этот локатор должен выдавать не только угловые координаты цели, 


17В* 
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но и дальность до цели. Поэтому все указанные помехи оказывают 
свое мешающее действие не только по угломерному каналу, но и по 
дальномерному. Как показывает анализ, при наличии организован¬ 
ных помех наиболее уязвимым оказывается дальномерный канал. 
При отсутствии организованных помех существенное влияние на 
промах оказывают погрешности как дальномерного, так и угломер¬ 
ного каналов. Наконец, при отсутствии организованных помех и 
курсах, близких к встречным, наибольшее действие оказывают 
ошибки измерения угловых координат. Действительно, при курсах, 
близких к встречным, параметр рассогласования определяется соот¬ 
ношением (7.14), и ошибка Аѵ ц измерения угла ѵ ц сказывается на 

величине е больше, чем ошибка ^ измерения дальности г ц (так 

г ц 

как при курсах, близких к встречным, ѵ ц <1 рад). При больших даль¬ 
ностях до цели, например при г р = 100 км, ошибка Дѵ ц = 1 тд = 
= 3,6' сказывается сильнее, чем ошибка измерения дальности Аг ц = 
100 м. Но очевидно, что при отсутствии организованных помех 
обеспечить погрешность измерения угловых координат, меньшую 
нескольких угловых минут, значительно сложнее, чем измерить 
дальность с погрешностью порядка ста метров. 

В системе, изображенной на рис. 7.7, источником -ошибки изме¬ 
рения угловых координат цели и ракеты является также неточность 
юстировки антенных систем радиолокаторов ЛЦ и ЛР. Действи¬ 
тельно, юстировка антенных систем, т. е. «привязка» направлений их 
равносигнальных зон к земным угловым координатам, осуще¬ 
ствляется путем определения угловых координат геометрических 
осей антенных систем (например, осей геометрической симметрии). 
При этом возникают ошибки двоякого рода: 

а) ошибки, вызванные неточностью определения земных угло¬ 
вых координат геометрических осей антенн; 

б) ошибки, вызванные тем, что в действительности оси. равно¬ 
сигнальных зон антенных систем не совпадают точно с геометри¬ 
ческими осями этих систем. 

Учитывая, что при больших дальностях телеуправления (г р ;> 
;> 100 км) могут быть существенными ошибки измерения угловых 
координат порядка единиц угловых минут, нетрудно убедиться, 
что достаточно точная юстировка антенных систем является слож¬ 
ной задачей. Очевидно, что необходимость юстировки отпала бы, 
если угловые координаты цели и ракеты измерялись единой антен¬ 
ной системой, а не двумя раздельными антенными системами. Од¬ 
нако при наведении в упрежденную точку осуществление единой 
антенной системы для измерения угловых координат цели и ракеты 
сложнее, чем при наведении по методу накрытия цели, так как на¬ 
правления векторов Гц и г р могут быть в процессе наведения суще¬ 
ственно различными (если курсы ракеты и цели не близки к встреч¬ 
ным или догонным) и сближаются лишь в конце наведения. 
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Источники ошибок, вносимых локатором ракеты, по своему ха¬ 
рактеру в значительной мере аналогичны описанным выше источ¬ 
никам ошибок локатора цели. Однако для определения координат 
ракеты на ракете устанавливается радиопередатчик или приемо¬ 
передатчик (ответчик). Поэтому радиолокатор ракеты работает не 
по слабому отраженному сигналу, а по более сильному и менее 
подверженному флуктуациям сигналу. 

Командная радиолиния также работает с использованием пря¬ 
мого сигнала. Источники возникающих в ней ошибок рассматри¬ 
ваются в следующем параграфе. В дальнейшем мы ограничимся 
для краткости анализом точности телеуправления лишь для слу¬ 
чая, когда структурная схема системы может быть линеаризована, 
т. е. при отсутствии организованных помех. 


в. Определение промаха методом линеаризации 
и замораживания параметров системы 

Будем полагать, что курсы ракеты и цели близки к встречным 
(или догонным), так что параметр рассогласования определяется 
приближенным соотношением (22.38). Далее будем рассматривать 
лишь случай больших дальностей до цели. При этом, как указыва¬ 
лось ранее, можно пренебречь влиянием начальных рассогласова¬ 
ний ДРо и Афо, т. е. полагать в частности, вместо (22.38), что 

г =^1 + ѵ ц - ѵ р . (22.39) 

Кроме того, в рассматриваемом случае (т. е. при курсах, близких 
к встречным, большой дальности до цели и отсутствии организован¬ 
ных помех) можно, как указывалось ранее, пренебрегать ошибками 
измерения дальностей г ц и г р по сравнению с ошибками измерения 
угловых координат ѵ ц и ѵ р . Наконец, в этом случае алгоритм (22.39), 
в соответствии с которым должен действовать счетно-решающий 
прибор, оказывается настолько простым, что можно пренебрегать 
и ошибками, вносимыми счетно-решающим прибором. Поэтому 
при сделанных ранее допущениях структурная схема системы 
(рис. 7.9) при неподвижном КП может быть приведена к виду, 
изображенному на рис. 22.4. Здесь, как и в предыдущем параграфе, 
возмущения, вызванные ошибками и помехами, приведены ко вхо¬ 
дам соответствующих звеньев, т. е. Дфі п (/), Дф 2п (0 и Дфз п (0 У чи ’ 
тывают источники помех в локаторе цели, командной радиолинии 
и локаторе ракеты соответственно. В первом приближении можно 
пренебрегать комбинационными составляющими помех Дфі п (0> 
Дф 2п (0 и Дфз п (0> т - е - считать их внешними (по отношению к си¬ 
стеме регулирования) воздействиями. При этом в схеме, изображен- 
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ной на рис. 22.4, единственными переменными параметрами являют¬ 


ся множители 


[ 1 I 'ц (0 — ' Р (О 
1 + г р ({) 


и г р (/), меняющиеся в процессе по¬ 


лета ракеты к цели. Однако в рассматриваемом случае больших 
дальностей до цели можно полагать, что на конечном участке 
траекторий ракеты, оказывающем основное влияние на промах, 


параметры ^1 + - ц ^ М и г р меняются относительно медленно, так 

что допустимо применять их замораживание. Кроме того, для 
компенсации влияния изменения расстояния г р на параметры си¬ 
стемы регулирования можно пропускать команды управления, 



поступающие на вход командной радиолинии, через блок, коэф¬ 
фициент передачи которого изменяется пропорционально даль¬ 
ности г р от КП до ракеты. (Очевидно, такая замена эквивалентна 
переходу от углового, параметра рассогласования е к линейному 
параметру рассогласования г р е.) 

При этом коэффициент передачи звена К рл (р ) (рис. 22.4) мо¬ 
жет быть представлен в виде 


Крл (р) — — Крл (р). 

р 

где Крлір) — передаточная функция, не зависящая от даль¬ 
ности г р . 

С учетом сказанного структурная схема, изображенная на 
рис. 22.4, может считаться линейной системой с постоянными пара¬ 
метрами, и нетрудно вычислить динамические и флуктуационные 
составляющие колебаний в различных точках этой системы, теку¬ 
щего промаха Н (() и промаха И. = Н ( і вс ). Действительно, как 
следует из формул (22.37), (22.38) и (22.39), в данном случае 

Н (0 = г р 

и 


1 + 


Г — Т 
ц Р 


Ѵц (^) Ѵ р (^) 


/99 дт 
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Н — Н (^вс)* 


/ 





Так как в момент встречи оказывается г р = г ц , то вместо (22.40) 
можно полагать 


и 


к (0 = г р [ѵ ц (0 — ѵ р (01' 

► 

к == к (і вс)* > 


(22.41) 


Как отмечалось ранее, наибольшее влияние на промах оказывают 
ошибки, возникающие в локаторе цели. Поэтому рассмотрим влия¬ 
ние возмущений Афі п (/) и Ц7 Ц (/), полагая остальные возмущения 
(Дф 2п и Аф 3п ) равными нулю. 

Введем обозначения 


и 


К ( р ) = /Срл (р) /Са-с(р) Клр ( Р ) -у-г г 


Кр(р) 


К(р) 

і + к (Р)’ 


(22.42) 


соответствующие передаточным функциям на участке между точ¬ 
ками 4 и 6 при разомкнутой (в точке 6) и замкнутой цепи обратной 
связи соответственно. Тогда из структурной схемы (рис. 22.4) и 
формул (22.41) нетрудно получить следующие соотношения (при 
г Р = Гц): 


№р(0 = ^рд(0 + ^ Р ф(0> 

А(0 = мо.+мо. 


(22.43) 


где 

№ рд (0 = Кр(Р)№ц(0; (22.44) 

№рф(0 = Гцр 2 Кр(р) Аф| П (0; (22.45) 


где 


Ы0 = [і— /Ср(р) ^«(0; 
Лф(0 = — ГрКр(р) Афіп (О, 


(22.46) 

(22.47) 



(22.48) 


Из формул (22.44) — (22.48) следует, что как динамические, так и 
флуктуационные ошибки зависят от вида результирующей переда¬ 
точной функции системы Кр (р). Так как желательно, чтобы си¬ 
стема регулирования имела нулевую статическую ошибку, должно 
выполняться условие 

К(0) = і. 

Поэтому результирующая частотная характеристика системы 
должна иметь вид, изображенный на рис. 22.5. Если помеха Дф 1п (/) 
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может считаться нормальным стационарным процессом с нулевым 
средним значением и энергетическим спектром § п ([), то из соотно¬ 
шений (22.45) и (22.47) получается 


ОС 


(2 л П‘ 1 \КІ (/2 я/) \* §п (!) й[ 

0 

(22.49) 

4 = г{\ КАІ2п!)\ г ёа {ПйІ. 

(22.50) 


О 


Формулы (22.44), (22.46), (22.49) и (22.50), определяющие динами¬ 
ческие и флуктуационные ошибки системы командного телеуправ- 





ления по методу параллельного сближения, получились в значи¬ 
тельной мере аналогичными соответствующим формулам, получен¬ 
ным в предыдущем параграфе для системы лучевого телеуправления 
по методу накрытия цели. Поэтому, как нетрудно убедиться, потен¬ 
циальные значения точности наведения в обоих случаях оказы¬ 
ваются одинаковыми. Однако в рассматриваемой в данном параграфе 
системе телеуправления по методу параллельного сближения до¬ 
биться приближения реальной точности системы к ее потенциаль¬ 
ному значению значительно труднее, вследствие наличия целого 
ряда описанных выше дополнительных источников ошибок (ошибок, 
вызываемых неточностью юстировки антенных систем, счетно-ре¬ 
шающим прибором,' командной радиолинией и др.). Поэтому, как 
уже отмечалось ранее (в гл. 7), применение наведения в упрежден¬ 
ную точку оправдано лишь в тех случаях, когда метод накрытия 
цели дает неудовлетворительную форму кинематической траекто¬ 
рии ракеты (в частности, при курсах, существенно отличающихся 
от встречных или догонных, или при необходимости поражения 
целей на малых расстояниях от КП). 
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§ 22.4. ТОЧНОСТЬ ДЕЙСТВИЯ КОМАНДНОЙ РАДИОЛИНИИ 


а. Связь между характеристиками командной 
радиолинии и промахом 

В предыдущем параграфе отмечалось, что на величину промаха 
в системе телеуправления первого вида наибольшее влияние оказы¬ 
вают ошибки, возникающие в локаторе цели. Однако при недоста¬ 
точной мощности передатчика могут быть также весьма существен¬ 
ными ошибки, возникающие в командной радиолинии. Поэтому для 
правильного выбора требуемой мощности передатчика радиолинии 
важно установить связь между характеристиками радиолинии и 
величиной промаха. 

Для решения этого вопроса обратимся к упрощенной структур¬ 
ной схеме системы телеуправления, изображенной на рис. 22.4. 
Напомним, что влияние ошибок командной линии учитывается в схе¬ 
ме в виде возмущения Дф 2п (0- Так же как и в § 22.3, при анализе 
действия возмущения Афі п (/) применим метод замораживания пере¬ 
менного коэффициента 1 /г р . Из структурной схемы (рис. 22.4) и 
формул (22.41) следует, что составляющая промаха Н г (/), вызван¬ 
ная ошибками командной радиолинии, равна 

Л 2 (0 = -Гр^Е^А ф2п (0, (22.51) 

Арл (Р) 

где /С р ( р ) — коэффициент передачи, определяемый соотношени¬ 
ем (22.42). 

В тех случаях, когда возмущение Дф 2п (і) является стационар¬ 
ным случайным процессом с нулевым средним значением и энерге¬ 
тическим спектром ^ 2 П (/)> из соотношения (22.51) вытекает, что 


НІ = гЦ 
о 


/С р (/2 л!) 

/Срл(/2"/) 


§2п (/) 


(22.52) 


Для оценки по формулам (22.46), (22.47), (22.52) промахов в си- 
стеме телеуправления, создаваемых динамическими воздействиями, 
ошибками локатора и командной радиолинии, необходимо распо¬ 
лагать такими характеристиками командной радиолинии, как коэф¬ 
фициент передачи К рл ( Р ) и спектральная плотность § 2п (/) помехи, 
приведенной к ее входу. Так как командная радиолиния входит 
в состав замкнутого контура управления и влияет на его динамиче¬ 
ские свойства, важно также оценить постоянство коэффициента 
передачи К рл ( р ) при изменении уровня помехи. При определенных 
условиях действие интенсивной помехи на командную радиолинию, 
как показано далее, приводит к появлению на ее выходе постоян¬ 
ного мешающего напряжения и м . Наличие такого напряжения 
может увеличивать промахи в системе телеуправления. 
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Спектральная плотность ^ 2п (/)> коэффициент передачи К рл (р) и 
возможность появления мешающего напряжения и м зависят от по¬ 
строения радиолинии и ее помехоустойчивости. В связи с этим далее 
на примере анализа одной возможной системы иллюстрируется 
методика отыскания коэффициента передачи Крл(р), уровня спек¬ 
тральной плотности помехи ^ 2п (/) и величины мешающего напря¬ 
жения и м . 


б. Построение командных радиолиний и определение 
коэффициента передачи /С рл (р) при отсутствии помех 

В процессе телеуправления на борт ракеты по командной радио¬ 
линии передаются при декартовой рулевой системе управления 
команды курса и тангажа или при полярной рулевой системе — 
команды крена и тангажа. Для того чтобы осуществить передачу 
по командной радиолинии нескольких независимых команд одно¬ 
временно, необходимо сделать ее многоканальной. При этом по¬ 
строение командной радиолинии оказывается во многом аналогич¬ 
ным построению иных многоканальных систем передачи сообще¬ 
ний, к числу которых относятся телеметрические системы и много¬ 
канальные системы связи. 

Так же как и в других многоканальных системах, в командной 
радиолинии для передачи каждого независимого сообщения выде¬ 
ляется отдельный канал. Причем под независимым сообщением в 
случае командной линии следует понимать команду определенного 
вида, например команду управления по курсу или тангажу. Разде¬ 
ление каналов между собой проводится по временному, частотному 
или кодовому признакам. При этом в каждом канале формируется 
свое вспомогательное поднесущее колебание импульсное при вре¬ 
менном или кодовом разделении каналов и непрерывное при раз¬ 
делении каналов по частоте. Параметры поднесущих колебаний 
изменяются под действием передаваемых команд. Сумма поднесущих 
модулирует передатчик и посылается на приемную сторону радио¬ 
линии. В приемнике после усиления в общем тракте и демодуляции 
происходит разделение поднесущих и выделение из них переданной 
команды. 

Рассмотрим несколько подробнее построение командной радио¬ 
линии на примере одной из возможных радиолиний с частотным раз¬ 
делением каналов. Функциональная схема передающей части этой 
линии показана на рис. 22.6. Рассматриваемая радиолиния пред¬ 
назначена для передачи двух независимых команд. Пусть это будут 
команда курса (обозначим ее через х) и команда тангажа у. Так как 
каналы передачи команд по курсу и тангажу одинаковы, ограничим¬ 
ся обсуждением работы одного из них, например, канала курса. 

Передаваемая команда х прежде, чем вызывать модуляцию под¬ 
несущей, подается на преобразователь ШИМ. Здесь она преобразует¬ 
ся в изображенную на рис. 22.7, а последовательность импульсов. 
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Под действием команды изменяется соотношение между времен¬ 
ными интервалами Гі и Г 2 при неизменном периоде повторения 
Т а = Ті + Т 2 , т. е. происходит широтно-импульсная модуляция 
последовательности ( ШИМ ). В расчетах командных радиолиний 



Рис. 22.6 


часто применяется понятие нормированной команды или коэффи¬ 
циента команды, равного 

К = , (22.53) 

■*М 

где х — текущее значение команды; х ы — максимально возможное 
значение -команды. 



Рис. 22.7 


Величица коэффициента команды, как следует из определения, 
заключена в пределах 




Связь между величиной коэффициента команды К и изменением вре¬ 
менных интервалов Ті и Т 2 устанавливается соотношением 


К = т '- т * _ Рі-Гі 
Ті + 7* ~ Т п 


(22.54) 
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При отсутствии команды К = 0 и временные отрезки Ті и Т 2 равны 
между собой. При этом на выходе преобразователя ШИМ форми¬ 
руется меандровое напряжение. Если передаваемая команда отлич¬ 
на от нуля, то равенство интервалов Ті и Г 2 нарушается. 

Сформированное на выходе преобразователя ШИМ (рис. 22.6) 
импульсное напряжение ^шим используется для манипуляции под- 
несущего колебания по частоте. Манипуляция осуществляется пу¬ 
тем поочередного подключения с помощью ключа к и управляемого 
напряжением ИшиА, генераторов Л и Т 2 непрерывных колебаний с 
частотами и / 2 . Эпюра частотно-манипулированного поднесущего 
колебания в рассматриваемом канале показана на рис. 22.7, б. 
Аналогично во втором канале импульсное напряжение, снимаемое 
с преобразователя ШИМ , вызывает поочередное подключение гене¬ 
раторов Г 3 и Т 4 с частотами / 3 и / 4 . 

Промодулированные поднесущие колебания каждого канала 
поступают в общий тракт радиолинии, элементами которого в пере¬ 
дающей части являются сумматор (2), общий модулятор (ОМ) и 
передатчик (Пер). Колебания передатчика модулируются в рас¬ 
сматриваемой радиолинии суммой поднесущих по амплитуде. 

Учитывая методы модуляции, примененные в процессе преобра¬ 
зования команды в высокочастотный сигнал передатчика, обычно 
называют описанную радиолинию линией ШИМ-ЧМн-АМ. 

Заметим, что принципиально для передачи команды в рамках 
системы с частотным разделением каналов предварительное преоб¬ 
разование ее в последовательность импульсов с ШИМ не является 
обязательным. Можно непосредственно промодулировать по частоте 
поднесущее колебание напряжением команды. В то же время пред¬ 
варительное преобразование команды в последовательность импуль¬ 
сов с ШИМ позволяет применить частотную манипуляцию подне¬ 
сущей. При этом удается заметно упростить приемное устройство, 
заменив в нем частотные дискриминаторы системой фильтров и 
амплитудных детекторов. Кроме того, при предварительном преоб¬ 
разовании команды во временные интервалы легче получить при 
равной нулю команде стабильное равенство нулю выходного напря¬ 
жения радиолинии. 

Функциональная схема приемной части радиолинии 
ШИМ-ЧМн-АМ показана на рис. 22.8. Принятый сигнал в прием¬ 
нике преобразуется на промежуточную частоту, усиливается и по¬ 
ступает на амплитудный детектор АД 0 , на выходе которого выделяет¬ 
ся сумма поднесущих колебаний. Разделение поднесущих осуще¬ 
ствляется с помощью фильтров Фі -г Ф 4 . Причем фильтры Фі и Ф 2 
служат для выделения колебания поднесущей частоты в первом 
канале, а фильтры Ф 3 и Ф 4 — для выделения колебания поднесу¬ 
щей частоты во втором канале. Выходные напряжения фильтров 
подаются на амплитудные детекторы АДі АД 4 . Так же, как 
и при обсуждении работы передающего устройства, ограничимся 
рассмотрением одного канала приемного устройства. 

516 



После детектирования и вычитания на входе порогового устрой¬ 
ства, (ЯУх) канала курса образуется напряжение и у, совпадающее 
по форме при отсутствии искажений с напряжением «шим в пе¬ 
редатчике (рис. 22.7, а). За счет переходных процессов, вызванных 
ограниченной полосой пропускания фильтров Фу и Ф 2 , напряжение 
ііу становится близким к трапецеидальному (пунктирная линия на 



АД- 


и ді 


-Ь 



и Д2 
+ 






Рис. 22.8 


рис. 22.9, а). При наличии помех напряжение иу дополнительно 
искажается и приобретает вид, показанный на рис. 22.9, а сплош¬ 
ной кривой. Для уменьшения.искажений напряжение иу нормирует¬ 
ся по амплитуде. Для этой цели его подают на пороговое устрой- 



Рис. 22.9 

ство ПУ і, которое с помощью реле подключает при и^> О источ¬ 
ник напряжения + Е, а при ^<0 — источник напряжения — Е. 
Кроме нормирования по амплитуде рассматриваемое устройство 
усиливает напряжение щ по мощности. Форма напряжения на вы¬ 
ходе реле при отсутствии помех показана на рис. 22.9, б пунктир¬ 
ной линией. Среднее за время Т и значение этого напряжения равно 

«го = Е т 1 1 +т і і) • (22.55) 
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(22.56) 


Откуда при учете соотношений (22.53) и (22.54) следует 

_ Е 

и ро — х. 

Л м 

Среднее значение и р0 , пропорциональное передаваемой команде х, 
выделяется фильтром нижних частот (ФНЧ) и используется для 
управления ракетой. 

Из приведенного описания работы радиолинии видно, что в ее 
составе можно выделить безынерционную по отношению к переда¬ 
ваемой команде часть, включающую в себя все элементы от входа 
преобразователя ШИМ до выхода реле Ру, и инерционную часть, 
содержащую фильтр нижних частот. Заметим, что полоса пропуска¬ 
ния разделительных фильтров Фу и Ф 2 выбирается так, чтобы без 
существенных искажений воспроизвести форму импульсного на¬ 
пряжения, поступающего на вход этих фильтров. Поэтому по от¬ 
ношению к передаваемой команде фильтры Фу и Ф 2 можно считать 
безынерционными. В соответствии с указанным разбиением 
командой радиолинии комплексный коэффициентп ередачи /С рл (/<в) 
радиолинии записывается в виде 

/Ср Л (/со) = ад Ф „, (/«*), (22.57) 

где Кб — коэффициент передачи безынерционной части радиолинии; 
Кфнч(/со) — комплексный коэффициент передачи ФНЧ. 

Так как для безынерционной части радиолинии входным воз¬ 
действием является команда х, а выходным эффектом — среднее 
значение и р0 , то из (22.56) следует, что при отсутствии помех 

Кб = — • (22.58) 

*м 

При этом коэффициент передачи радиолинии равен 

^ Р л (/со) = ^ і( фнч (/со). (22.59) 

в. Действие на командную радиолинию ШИМ-ЧМн-АМ 
флуктуационных помех малого уровня 

Рассмотрим воздействие флуктуационных помех на командную 
радиолинию, полагая, что их мощность на входе приемника много 
меньше, чем мощность принятого сигнала. При наличии помехи 
напряжение иу на входе порогового устройства приобретает флук- 
туационную составляющую (сплошная кривая на рис. 22.9, а). 
Эта составляющая приводит к флуктуациям момента срабатывания 
порогового устройства ПУ и момента перебрасывания реле Ру. 
Показанное на рис. 22.9, б сплошной линией напряжение и р , по¬ 
ступающее при этом на фильтр нижних частот, имеет случайную 
длительность импульсов. Так как смещение момента срабатывания 
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порогового устройства под действием помехи в сторону опережения 
и в сторону запаздывания происходит с равной вероятностью, то 
среднее значение напряжения и р получается таким же, как и при 
отсутствии помехи. Коэффициент передачи радиолинии при этом 
по-прежнему описывается выражением (22.59). 

Случайная составляющая напряжения и„ является возмущением, 
вносимым при наличии помех командной радиолинией в контур 



управления. При узкой полосе пропускания этого контура доста¬ 
точно знать спектральную плотность ^(0) возмущения в области 
нулевых частот. 

Напряжение и р , как видно из рис. 22.9, б, при действии помехи 
представляет собой последовательность импульсов с амплитудой 
2 Е, средним периодом повторения Т п и двусторонней модуляцией 
по длительности. Для применяемых на практике значений полосы 
пропускания разделительных фильтров Ф 4 и Ф 2 можно считать, 
что смещения фронта и спада импульсов происходят независимо. 
При этом величина спектральной плотности §(0) рассматриваемой 
случайной последовательности импульсов вычисляется [61] по 
формуле 

(2 Е) 2 с? 4 

ё (0) = ’ 1 , (22.60) 

1 П 

где а < — дисперсия момента срабатывания порогового устройства. 
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Величина спектральной плотности ^ 2іІ (0) помехи Дф 2п (/), при¬ 
веденной ко входу радиолинии (рис. 22.4), определяется через зна¬ 
чение ^(0) соотношением 


§2п(0) = 


8 ( 0 ) 

«б 


4 іб 


п 


(22.61) 


Установим связь между дисперсией о? и соотношением сигнал/шум 
на выходе приемника. Временной сдвиг А I момента срабатывания 
порогового устройства связан с крутизной 5ф фронтов напряжения 
Иі (рис. 22.9, а) и напряжением и а помехи на входе ІІУі выражением 



(22.62) 


Для трапецеидальной аппроксимации формы напряжения при 
отсутствии помех, как видно из рис. 22.9, а, крутизна 5ф равна 

21 ! 

5ф = —А, . (22.63) 

Т Ф 

где Ц с — амплитуда сигнала на выходе одного из амплитудных де¬ 
текторов (АДі или АД 2 )\ Тф — длительность фронтов напряжения и и 
связанная с полосой крф разделительного фильтра соотношением 


Тф == “др • (22.64) 

Полосы разделительных фильтров Ф ь Ф 2 и параметры амплитуд¬ 
ных детекторов АДі и АД 2 полагаются здесь идентичными. Ампли¬ 
туды колебаний с частотами Д и / 2 , образующих поднесущую, также 
считаются одинаковыми. Из формул (22.62), (22.63) и (22.64) сле¬ 
дует, что 


Усреднив квадрат левой и правой частей этого равенства, получим 


о] 


и 


4 Ѵ% Д 


(22.65) 


здесь а\ — дисперсия помехи и п на входе порогового устройства. 

Помеха и п создается флуктуационными составляющими напря¬ 
жений с выходов амплитудных детекторов АДі и АД 2 . Так как по¬ 
лосы разделительных фильтров Фі и Ф 2 не перекрываются, указан- 
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ные составляющие являются некоррелированными и их дисперсии 
складываются арифметически. Величина оі при этом равна 

о2 = 2 § а (0) ^ , (22.66) 


где (0) — спектральная плотность случайного напряжения на 

выходе одного из амплитудных детекторов, например АДи — 

эквивалентная ширина спектра этого напряжения. 

Подставляя выражения (22.66) в формулу (22.65), находим, что 


а 


2 

і 


(°> 1 
ѴІ 4 *Ѵ 


(22.67) 


Для того чтобы определить величину 


ёЛО) 

Ѵ\ 


, необходимо учесть про¬ 


исходящее в приемном устройстве двукратное детектирование 
смеси сигнала и шума. 

Напряжение сигнала на входе приемного устройства радио¬ 
линии ШИМ-ЧМн-АМ записывается в виде 


^ВХ (0 - ^7но 


1 + 



ГПі С05 (0) ш - *+Ѳ ш -) 


С05 ((О н І + Ѳ н ), 


( 22 . 68 ) 


где Ц ио , (Он — амплитуда и частота несущего колебания передат¬ 
чика; гпі — коэффициент амплитудной модуляции передатчика, 
создаваемый одним из поднесущих колебаний; (о пі —частота под- 
несущего колебания; Ѳ н , Ѳ ш - — начальные фазы несущего и подне¬ 
су щего колебаний. 

При отсутствии перемодуляции передатчика величина т і удов¬ 
летворяет условию т ь <0,5. Если детекторы АД 0 , АДі 4- ЛД 4 
являются линейными и соотношение сигнал/шум на их входах су¬ 
щественно превышает единицу, то амплитуда ІІ С сигнала на выходе 
детектора А Ди как следует из выражения (22.68), равна 

[/ с = Крез^но^-, (22.69) 

где /Срез — результирующий коэффициент передачи приемника от 
его входа до выхода детектора АДи 

При тех же предположениях о характере детектирования спект¬ 
ральная плотность определяется выражением 

§п (0) = 4/Срез N о, (22.70) 

где Ы 0 — спектральная плотность шума на входе приемника. 

Множитель «4» в формуле (22.70) учитывает удвоение спектраль¬ 
ной плотности шума на каждой из двух ступеней амплитудного 
детектирования. 
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Подставляя выражение (22.67) в (22.61) и учитывая формулы 
(22.69) и (22.70), получаем 


&2п (0) = 8 р 


N0 


'М 


но т п Д Р ф т? 


(22.71) 


здесь Р но 



— удельная мощность несущей на входе приемника. 


Выражение (22.71) устанавливает связь между соотношением 
Рцо/Л/’о сигнал/шум на входе приемника радиолинии и спектраль¬ 
ной плотностью возмущения Дф 2п (0> вносимого командной радио¬ 
линией в контур управления. Напомним, что это выражение спра¬ 
ведливо при малом уровне помехи. 


г. Действие на радиолинию ШИМ-ЧМн-АМ 
флуктуационных помех большой интенсивности 

При большом уровне помехи напряжение и * на входе порогового 
устройства существенно искажается и приобретает вид, показанный 
сплошной линией на рис. 22.10, а. На этом же рисунке для сравне¬ 
ния пунктиром изображена форма этого напряжения при отсутствии 
помехи. Как видно из рисунка, наличие интенсивной помехи при¬ 
водит не только к смещению фронтов напряжения и и но и к по¬ 
явлению дополнительных пересечений порогового уровня и пор 
(на рис. 22.10, а и по р = 0). В результате происходят дополнитель¬ 
ные переключения реле Р і. Форма напряжения и р (і), снимаемого 
с реле при действии на радиолинию интенсивной помехи, показана 
сплошной линией на рис. 22.10, б. Для дальнейшего анализа это 
напряжение удобно представить в виде 

и р (() = и р (і) + г(і), (22.72) 

где и р (і) — напряжение на выходе реле Р* при отсутствии помехи; 
е(/) — мешающее напряжение (рис. 22.10, в) на выходе реле, выз¬ 
ванное действием помехи. 

Найдем количественные характеристики процесса е(і). На вре¬ 
менных отрезках 7\ процесс е(/) представляет собой случайную 
по длительности и положению последовательность импульсов с ам¬ 
плитудой, равной —2 Е. На отрезках времени Т 2 он представляет 
собой аналогичную последовательность импульсов с амплитудой, 
равной + 2 Е. Определим среднее значение напряжения е(/) за 
время Т п = Ті + Т 2 . Среднее время, в течение которого процесс 
г(і) на временном интервале Т п принимает значение —2 Е, равно 

(22.73) 

где Р і — вероятность того, что на интервале Т 4 мгновенное зна¬ 
чение напряжения заключено в пределах от — оо до и пор . 
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Величина выражается через одномерную плотность вероятно¬ 
сти значений на интервале Т і соотношением 


и пор 

Рі= | 


(22.74) 


—ОС 


Аналогично среднее время і г , в течение которого значение г(() на 
интервале Т п равно + 2 Е, определяется равенством 

і 2 = Т 2 Р 2 , (22.75 

где Р 2 — вероятность того, что мгновенное значение напряжения 
и х на интервале Т 2 заключено в пределах от и пор до оо. 

Величина вероятности Р 2 равна 

Р 2 = | хю 2 ( и і) <і и ѵ (22.76) 


и 


пор 


где ш 2 (^і) — плотность вероятности значений и і на интервале 7Ѵ 
Постоянная составляющая напряжения г(і) с учетом выраже¬ 
ний (22.73) и (22.75) записывается в виде 


~ (- 2 Е + 2Е і 2 \ = ^ [Г 2 Р 2 - Р 1 Р 1 1, 

і П У П 


(22.77) 


Суммируя в соответствии с (22.72) найденную постоянную составляю¬ 
щую напряжения процесса е(^) и определяемое формулой (22.55) 
постоянное напряжение на выходе безынерционной части радиоли¬ 
нии (на выходе реле Р 4 ) при отсутствии помех, получаем 

Е 


и 


рп 


[Т 1 (і-2Р 1 )-Т 2 (і-2Р 2 )]. 


п 


(22.78) 


Выражение (22.78) для постоянного напряжения, возникающего 
на выходе безынерционной части радиолинии при наличии интен¬ 
сивной помехи, удобно представить в виде 

«рп = - Е і Т '^~ т Ті) (1 - Рг-РД + Е (Р, - Рх), 


Гі + Г 2 


откуда с учетом (22.55) и (22.56) следует, что 


и 


рп 


= ^-(\-Рі-Ръ)х + Е(Р 2 -Р,). 


(22.79) 


Второе слагаемое в формуле (22.79) соответствует постоянному на¬ 
пряжению и м на выходе радиолинии, не зависящему от передавае¬ 
мой команды. Наличие такого напряжения в контуре управления 
может привести к изменению траектории ракеты и увеличению про¬ 
махов. Поэтому стремятся устранить его, сделав вероятности Р 4 и 
Р 2 равными между собой, т. е. построив радиолинию, симметричную 
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относительно помех. Для того чтобы рассматриваемая радиолиния 
была симметричной, необходимо равенство полос пропускания 
фильтров Ф 4 и Ф 2 и амплитуд сигнала на выходе детекторов АДі 
и АДг• Кроме того, необходимо, чтобы Пороговый уровень IIпор 
был равен нулю. При Р 4 = Р 2 = Ро вместо выражения (22.79) 
получаем 

« рп = #(1 — 2Р 0 )х. (22.80) 

Из соотношения (22.80) видно, что коэффициент передачи безынер¬ 
ционной части радиолинии при наличии интенсивной помехи равен 

Кбп= (1 — 2 Р 0 ). (22.8 1) 

Коэффициент передачи всей радиолинии при этом определяется на 
основании (22.57) формулой 

Крлп (/ ®) = Кбп Кфич (/ со) = (1 — 2Р 0 ) /Сфн Ч (/ со). (22.82) 

Сопоставление выражений (22.81) и (22.59) показывает, что наличие 
сильной помехи приводит к уменьшению коэффициента передачи 
радиолинии. Это уменьшение зависит от величины вероятности Р 0 . 
При Р 0 = 0,5 коэффициент передачи радиолинии становится рав¬ 
ным нулю и происходит размыкание контура управления. 

Спектральная плотность напряжения на выходе радиолинии 
при большом уровне помех и равенстве вероятностей Рі = Р 2 = Ро 
определяется [3] выражением 

^(°)=-д-р-• (22.33) 

Ф 

Спектральная плотность „(О) возмущения Дф 2п (0> приведенного 
ко входу командной линии, в случае интенсивной флуктуационной 
помехи связана с величиной §(0) соотношением 

/оч 8 (0) 

^2п (0) = 7—. 

А бп 


откуда, учитывая (22.83) и (22.81), находим 


§2п ( 0 ) = 


Рр (1 -Яр) 

А Рф (1 — 2Р 0 ) 2 


(22.84) 


Как видно из соотношений (22.82) и (22.84), при действии сильной 
помехи коэффициент передачи радиолинии и спектральная плот¬ 
ность возмущения, вносимого в контур управления, существенно 
зависят от вероятности срабатывания порогового устройства. 
Анализ прохождения смеси сигнала и интенсивной флуктуацион- 
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ной помехи через приемное устройство рассматриваемой радио¬ 
линии приводит к выражению 




(22.85) 


где д\ 



— отношение сигнал/шум на входе линейного детек¬ 


тора АД Ѵ 

Выражение для вероятности Р 2 в случае симметричной радио¬ 
линии отличается от (22.85) заменой амплитуды 1! с на равную ам¬ 
плитуду ІІ с2 поднесущей на входе детектора АД 2 . Величина 
при квадратичном детекторе АД 0 и большом уровне помех опреде¬ 
ляется [63] приближенной формулой 


где <72 = 


Р но 


2 = _ 2< ?0 т ] А І 

2 ( 2 + т ;) Чо + /2 Л/ Ѵ 

— соотношение сигнал/шум на входе 


( 22 . 86 ) 

приемника; 


А/— полоса УПЧ общего тракта. 

Совокупность выражений * (22.82), (22.84), (22.85) и (22.86), 
определяет при большом уровне помехи зависимость коэффициента 
передачи рассматриваемой радиолинии ШИМ-ЧМн-АМ и спектраль¬ 
ной плотности возмущения, вносимого ею в контур управления, от 
мощности принятого сигнала и параметров приемного устройства. 


д. Командные радиолинии других типов 

В системах телеуправления для передачи команды, кроме рассмотренной 
находит применение ряд иных радиолиний. К их числу относятся, например, 
радиолинии с кодово-импульсной, счетно-импульсной или временной моду¬ 
ляцией. 

В радиолиниях с временной импульсной модуляцией так же, как и в об¬ 
суждавшейся ранее системе ШИМ-ЧМн-АМ, передаваемая команда преобра¬ 
зуется в изменение временных интервалов Т\ и Г 2 , на которые делится период 
повторения команд Т п . Однако выделение интервалов Т\ и Т 2 в системе с вре¬ 
менной импульсной модуляцией осуществляется не путем изменения частоты 
поднесущего колебания, а передачей импульса команды на границе этих 
интервалов. 

Для повышения помехоустойчивости радиолинии импульс команды 
обычно передается в виде кодовой группы (рис. 22.11). Кроме импульсов 
команды необходимо передавать еще опорные импульсы, по отношению к ко¬ 
торым 'и ведется отсчет интервалов Т± и Г 2 . Для достижения высокой помехо¬ 
устойчивости радиолинии опорные импульсы также следует передавать в виде 
кодовых групп. Посылка командного импульса в виде кодовой группы поз¬ 
воляет не только построить помехоустойчивую командную линию, но и дает 
возможность на интервале Т п передавать несколько независимых команд, 
например команды курса и тангажа. Опорные импульсы при этом являются 
общими для обеих команд, а структура кодовых групп для каждой команды 
должна, естественно, различаться. 
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В системах с кодово-импульсной модуляцией (КИМ) передаваемые 
команды квантуются по уровню. Каждому уровню ставится в соответствие оп¬ 
ределенное число, которое и передается в виде кодовой группы. Чаще других 
в командных линиях используются двоичные коды. При построении радио¬ 
линии с КИМ необходимо учитывать появление в выходном напряжении 
радиолинии флуктуационной составляющей, обусловленной квантованием 
передаваемой команды по амплитуде. 



Рис. 22.11 


Более подробные сведения о построении различных командных радио¬ 
линий и их помехоустойчивости можно найти в работах [2, 3]. 


§ 22.5. ДАЛЬНОСТЬ ДЕЙСТВИЯ СИСТЕМ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 
ПЕРВОГО ВИДА 

Из описания системы телеуправления первого вида, приведен¬ 
ного в гл. 7, видно, что дальность ее действия зависит от дальн 
действия локатора цели, локатора ракеты и командной радио¬ 
линии. 

Дальность действия локатора цели, которая, как отмечалось 
в § 22.1, обычно лимитирует общую дальность системы ТУ-1, рас¬ 
считывается по той же формуле (21.4), что и дальность активного 
самонаведения. При этом под мощностью передатчика Ре, экви¬ 
валентной площадью антенны $д, реальной чувствительностью 
приемника Р мин следует понимать параметры расположенного на 
командном пункте (КП) локатора цели. В § 22.1 указано, что реаль¬ 
ная чувствительность Р мин локатора цели, входящего в систему 
телеуправления, определяется требованиями высокой вероятности 
захвата, надежного сопровождения и точного наведения на цель. 

Для вычисления чувствительности Р мин з локатора цели, исходя 
из требуемой точности наведения, необходимо установить связь 
между соотношением сигнал/шум на входе приемного устройства 
локатора цели и величиной промаха. При отыскании этой зависи¬ 
мости могут быть использованы результаты, изложенные в гл. 20 
и § 22.2, 22.3. В качестве примера рассмотрим случай, когда теле¬ 
управление осуществляется по лучу методом накрытия цели и 
в локаторе цели применен идеальный пеленгатор с коническим ска- 
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нированием. В этом случае, как следует из выражения (22.32), 
справедливо следующее соотношение: 


А. 


гі АР 


эр 


2 НщкТ 


откуда 


Р МИНЗ Рпх 


вх 


'р 2Н Ш кТАР, р 
Г2 2 


(22.87) 


Соотношение (22.87) позволяет, задавшись дисперсией промаха Н%, 
рассчитать требуемую мощность входного сигнала Р мин з* 

Определение реальной чувствительности локатора цели в си¬ 
стеме телеуправления, исходя из требований отсутствия срыва сле¬ 
жения и высокой вероятности захвата, во многом аналогично опре¬ 
делению реальной чувствительности головки самонаведения. При 
этом так же, как это сделано в гл. 21 для системы самонаведения, 
могут бытц-найдены значения Р мин і и Р миН 2 реальной чувствительно¬ 
сти первого и второго рода. Напомним, что чувствительность пер¬ 
вого рода Рмині определяется из условия малой вероятности срыва 
сопровождения, а чувствительность второго рода Р ми нг — из усло¬ 
вия высокой вероятности захвата цели. В отличие от случая самона¬ 
ведения локатор цели при телеуправлении осуществляет обычно 
поиск не только по частоте или дальности, но и по углу. Это обстоя¬ 
тельство должно учитываться при определении чувствительности 
второго рода для системы управления. При расчете предельной 
дальности локатора цели в системе телеуправления по формуле 
(21.4) в качестве величины Р мин необходимо принимать наибольшее 
из значений реальной чувствительности Р МИ нь Рминг, Рминз- 

Отметим, что в некоторых случаях локатор цели системы теле¬ 
управления может использоваться в режиме определения координат 
нескольких целей. При этом локатор производит периодический об¬ 
зор некоторого сектора пространства и измеряет координаты целей 
на проходе [67]. Для такого режима работы локатора отпадает необ¬ 
ходимость искать реальную чувствительность, при которой обеспе¬ 
чивается уверенный захват и сопровождение. В то же время при 
определении величины мощности Р мин з входного сигнала по задан¬ 
ной точности наведения необходимо учитывать, что каждая цель 
облучается локатором лишь периодически. 

Если, стремясь упростить конструкцию передатчика командной 
радиолинии, неограниченно уменьшать его мощность, то дальность 
действия всей системы телеуправления будет определяться не лока¬ 
тором цели, а характеристиками командной радиолинии. То же 
самое относится и к возможному уменьшению мощности ответчика, 
который ставится на борту ракеты для улучшения условий работы 
локатора ракеты. Поэтому при расчете системы телеуправления 
необходимо определять мощность передатчика командной радио¬ 
линии, обеспечивающую дальность действия г мак с к командной ра- 
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диолинии, равную дальности действия г млц локатора цели. Ана¬ 
логичный расчет должен быть проведен для мощности передат¬ 
чиков, входящих в канал контроля ракеты. 

Требуемая мощность Рѵ к передатчика командной радиолинии 
определяется следующей формулой:. 



Р г2 Х : 

мин к макс к 
Т 2 5 пр 5 пер 


( 22 . 88 ) 


где Р мин к — реальная чувствительность приемника командной 
линии; у — коэффициент, учитывающий затухание электромагнит¬ 
ных волн в атмосфере; 5 пср , 5 пр — эффективные площади передаю¬ 
щей и приемной антенн радиолинии; Я — длина волны; г„ ак с к — 
дальность действия командной радиолинии, причем г макск = г млц . 

Коэффициент у, учитывающий изменение дальности за счет по¬ 
глощения излучаемых колебаний в атмосфере, рассчитывается по 
формуле 

■у = ехр [—0,115аг макск ], 


где а — коэффициент поглощения энергии, выраженный в децибе¬ 
лах на единицу длины. 

Выражение (22.88) может быть записано также в иной форме 



МИН к 
~^2 


_(4х) 

О™, 


V 2 

'макс к 


пер °пр * 2 


(22.89) 


где Опер. 0 П р — коэффициенты усиления передающей и приемной 
антенн радиолинии. 

Реальная чувствительность Р минк приемника командной линии 
определяется допустимым уровнем возмущения Афгп(0> вносимого 
командной линией в контур управления, и приемлемым изменением 
ее коэффициента передачи под действием помехи. Величина Р мИН к 
может быть найдена в результате анализа помехоустойчивости ра¬ 
диолинии. В частности, для командной радиолинии ШИМ-ЧМн-АМ 
величина Р МИН к вычисляется на основании формулы (22.71) при 
малом уровне помех и по формулам (22.82), (22.84), (22.85) и 
(22.86) — при помехе большой интенсивности. 

Дальность действия канала контроля ракеты (локатора ракеты) 
с установленным на борту ракеты ответчиком зависит от дальности 
действия радиолиний локатор — ответчик и ответчик — локатор. 
Необходимая мощность передатчика локатора ракеты и мощность 
ответчика, при которых предельная дальность канала контроля 
ракеты равна дальности действия г МЛ ц локатора цели, рассчитывают¬ 
ся по формулам, аналогичным (22.88), (22.89). Так, требуемая мощ¬ 
ность Ре л передатчика локатора ракеты определяется выражением 



мин о ( 4к ) 2 г 
? О л Оо V 


2 

МЛ-0 


(22.90) 
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где Р мин о — реальная чувствительность приемника ответчика; 
0 Л , О о — коэффициенты усиления антенн локатора и ответчика; 
г м л-о — дальность действия линии локатор-ответчик; г мл . 0 = г млц . 

V = ехр (—0,115аг м л , 0 ). 

Требуемая мощность Р і0 ответчика рассчитывается по формуле 


Ео 


МИН 


л ( 47і )‘ 


м 0-Л 


т 2 Оо о л X* 


(22.91) 


Здесь Рминл — реальная чувствительность приемника, входящего 
в состав локатора ракеты; г мо л — дальность действия линии от¬ 
ветчик — локатор: 


ГМ О-Л Гмлц« 

В тех случаях, когда возникает необходимость найти дальность 
действия командной радиолинии и канала контроля ракеты, можно 
обратиться к формулам (22.89), (22.90), (22.91) и решить их отно¬ 
сительно Г макс к» Гм л-о» Г м о-л* 

Контрольные вопросы 

1. При каких допущениях справедливы структурные схемы систем теле¬ 
управления, изображенные на рис. 22.22 и 22.4? 

2. На основании структурной схемы системы телеуправления, изобра¬ 
женной на рис. 22.2, найдите дисперсию №рф поперечного ускорения ракеты 

при условии, что помехи Дф 1п (/) и Дф 2п (0 являются независимыми стацио¬ 
нарными процессами с нулевыми средними значениями и энергетическими 
спектрами § іп (!) и &>„(/)* 

3. Докажите, что при курсах ракеты и цели, близких к встречным, и 
большой дальности до цели ошибка телеуправления (первого вида) по методу 
параллельного сближения вызывается в основном погрешностями измерения 
угловых координат ракеты и цели, а не погрешностями определения даль¬ 
ностей Гц И Гр. 

4. Каким участкам системы телеуправления соответствуют частотные 
характеристики, изображенные на рис. 22.3? Почему ординаты всех этих 
характеристик при нулевой частоте равны единице? 

5. От каких основных факторов зависит точность телеуправления пер¬ 
вого вида: 

а) при лучевом наведении по методу параллельного сближения; 

б) при командном наведении по методу параллельного сближения? 

6. Почему при оценке точности телеуправления по методу линеаризации 
важно определять не только величину промаха, но и значения поперечного 
ускорения ракеты? 

7. Какие характеристики командной радиолинии определяют ее влияние 
на точность телеуправления? 

8. Как оценить влияние флуктуационных помех малого уровня на ко¬ 
мандную линию ШИМ-ЧМн-АМ? 

9. В чем проявляется действие интенсивной флуктуационной помехи на 
радиолинию ІПИМ-ЧМн-АМ? 

10. Какие радиолинии влияют на дальность действия системы телеуправ¬ 
ления и как оценивается предельная дальность действия каждой из них? 

Литература [2. 3, 61, 63]. 


18 Зак. 2072 
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Часть четвертая 


ОСОБЕННОСТИ РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 
БАЛЛИСТИЧЕСКИМИ РАКЕТАМИ 
И КОСМИЧЕСКИМИ АППАРАТАМИ 




23 


КИНЕМАТИКА И ДИНАМИКА КОСМИЧЕСКИХ 
АППАРАТОВ И БАЛЛИСТИЧЕСКИХ РАКЕТ 


§ 23,1. ВВОДНЫЕ ЗАМЕЧАНИЯ 

Основанные на общих принципах радиоуправления радиотех¬ 
нические системы управления движением космических аппаратов 
(КА) и межконтинентальных баллистических ракет (МБР) имеют 
существенные особенности по сравнению с системами управления 
ракетами ближнего действия. Управление движением последних 
осуществляется непрерывно в течение всего или почти всего вре¬ 
мени полета от старта до цели (хотя команды управления могут 
вырабатываться и дискретно, с некоторой скважностью). Управле¬ 
ние движением космических аппаратов осуществляется в течение 
сравнительно коротких интервалов времени, составляющих не¬ 
значительную часть общего времени полета. Поэтому можно на¬ 
звать такое управление дискретным, хотя команды в течение этих 
кратких интервалов могут вырабатываться непрерывно. 

Это принципиальное отличие в методах управления (непрерыв¬ 
ное и дискретное управление) обусловлено различными задачами 
систем управления. Задачей управления ракетами ближнего дей¬ 
ствия является поражение маневрирующих объектов, закон пере¬ 
мещения которых не может быть предсказан заранее. Отсюда и воз¬ 
никает задача непрерывного управления движением ракеты, вплоть 
до встречи с атакуемым объектом (целью). Система управления кос¬ 
мическим аппаратом или МБР должна обеспечить достижение ап¬ 
паратом заданной точки (области) пространства в заданное время 
с заданной точностью. При этом аппарат должен совершать движе¬ 
ние по заранее рассчитанной фиксированной траектории. Именно 
вследствие этого оказывается возможным осуществлять управление 
аппаратом дискретно, лишь на некоторых участках траектории. 

Основное управление для получения заданной траектории про¬ 
изводится в начальной фазе полета аппарата — на активном участке 
его траектории. Во второй фазе происходит свободный полет ап¬ 
парата под действием только гравитационных сил. Элементы траек¬ 
тории на этом этапе полностью определяются параметрами движе¬ 
ния КА (координатами и скоростью) в конце активного участка. 
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Вследствие недостаточной точности системы управления на 
активном участке, а также недостаточно точного знания физических 
констант, учитываемых при расчете траектории, истинная траекто¬ 
рия полета аппарата может существенно отличаться от расчетной. 
В этом случае оказывается необходимым дополнительное управле¬ 
ние движением на траектории с целью ее коррекции. Управление 
на траектории производится также при выполнении аппаратом раз¬ 
личных маневров в космосе (переход на другую орбиту, мягкая встре¬ 
ча на орбите с другим аппаратом и т. д.) и на завершающей фазе 
полета — посадке на планету. Во всех этих случаях управление 
происходит кратковременно и его можно считать дискретным. 

Существенно различать два основных метода управления кос¬ 
мическими аппаратами. При полете на активном участке, на завер¬ 
шающих этапах встречи или посадки система управления должна 
реагировать на быстро меняющиеся, заранее не учитываемые усло¬ 
вия полета, т. е. производить управление в реальном масштабе вре¬ 
мени. В этом случае система управления движением чаще всего 
является замкнутой. 

На этапе свободного полета имеется возможность путем достаточ¬ 
но длительного наблюдения за аппаратом определить истинный за¬ 
кон его движения, рассчитать параметры и время приложения кор¬ 
ректирующих импульсов (программу коррекции) и в нужный мо¬ 
мент изменить траекторию. Здесь система управления в большинстве 
случаев выступает как разомкнутая. 

В тех случаях, когда требуемый закон движения КА или МБР 
может быть задан до старта, оказывается возможным систему уп¬ 
равления сделать автономной, разместив всю аппаратуру на объекте 
и обеспечив ее соответствующей программой. Однако полностью 
автономные (инерциальные) системы не всегда позволяют обеспе¬ 
чить требуемую точность. Поэтому широкое распространение полу¬ 
чили системы управления, в которых те или иные внешние воздей¬ 
ствия используются для корректировки автономной инерциальной 
системы. В настоящее время наиболее высокую точность обеспечи¬ 
вают радиотехнические методы измерения параметров траектории 
и управления движением. 

Естественно, что от назначения аппарата зависит как характер 
его траектории, так и способы управления полетом на различных 
его этапах. Особенностям движения и радиоуправления космиче¬ 
ских аппаратов и баллистических ракет посвящена данная часть 
книги. В настоящей главе рассматриваются траектории космических 
аппаратов и МБР, определяются требования к системе управления 
и описываются особенности управления на активном участке и при 
полете в космосе. Глава 24 посвящена рассмотрению радиотехни¬ 
ческих систем определения параметров траектории и управления 
движением КА, а также определению точности радиосредств. На¬ 
конец, в последней, 25-й главе рассматривается мягкая встреча 
аппаратов в космосе. 
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§ 23.2. ТРАЕКТОРИИ СВОБОДНОГО ПОЛЕТА 
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 

а. Уравнение траектории 

Рассмотрение траекторий полета космических аппаратов начнем 
с участка свободного полета, поскольку этот отрезок траектории 
является основным для КА и МБР и соответствует большей части 
общего времени полета. Анализ свободного полета аппарата поз¬ 
волит также сформулировать требования к активному участку 
траектории. 

Движение аппарата можно разложить на поступательное дви¬ 
жение его центра масс и вращательные (угловые) движения вокруг 
центра масс, рассматривая аппарат как абсолютно твердое тело. 
Угловые движения, изменяя ориентацию аппарата, не влияют не¬ 
посредственно на его поступательное движение; в настоящем па¬ 
раграфе они рассматриваться не будут. 

Уравнение движения космического аппарата, рассматриваемого 
как материальная точка А с массой т , описывается векторным диф¬ 
ференциальным уравнением 

т^- = Р. (23.1) 

где г — радиус-вектор точки А в некоторой инерциальной системе 

координат; Р — результирующий вектор действующих сил. 

Для упрощения решения из большого числа действующих сил 
надо учесть лишь одну, основную. Такой силой при движении ап¬ 
парата с неработающими двигателями является результирующая 
сила тяготения со стороны Земли, Солнца и других небесных тел. 

Исследование движения КА под действием гравитационных сил 
п небесных тел приводит к так называемой задаче п тел. Решение 
этой задачи в общем виде (при п>2) в настоящее время отсутствует. 
Однако вся траектория КА может быть разбита на участки, на каж¬ 
дом из которых преобладающее влияние оказывает сила тяготения 
только одного тела. 

В этой связи особое значение имеет решение задачи двух тел, 
описывающее движение аппарата в поле одного притягивающего 
центра. При этом в первом приближении можно считать, что поле 
тяготения небесного тела является центральным. Данное предпо¬ 
ложение справедливо, если небесное тело имеет сферическую форму 
и равномерную плотность по сферическим поясам. Сила притяже¬ 
ния таким небесным телом массы М аппарата А, находящегося на 
расстоянии г от центра тела и имеющего массу т, описывается за¬ 
коном Ньютона 

Р = ГМ (23.2) 

где $ — гравитационная постоянная, равная 6,668- ІО -11 м 3 ! кг-сек 2 . 
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Величина к 2 = [М для каждого небесного тела имеет определен¬ 
ное значение. Так, для Земли к 2 = 3,986- ІО 14 м 3 /сек 2 . 

Движение аппарата в центральном поле сил называют невоз¬ 
мущенным или кеплеровым. Очевидно, кеплерово движение яв¬ 
ляется лишь первым приближением к описанию истинного движе¬ 
ния космических аппаратов. Однако для ряда практических задач 
этого первого приближения вполне достаточно, а для остальных 
задач могут быть найдены соответствующие поправки. Поэтому мы 
ограничимся рассмотрением кеплерова движения, а влияние допол¬ 
нительных источников возмущений рассмотрим качественно. 

В случае кеплерова движения решение уравнения (23.1) можно 
получить в конечном виде [20, 23], используя законы механики: 

закон сохранения энергии и закон со¬ 
хранения момента импульса*. Траекто¬ 
рия аппарата (точки А) в центральном 
поле является плоской кривой, уравне¬ 
ние которой в полярных координатах 
г, ф (рис. 23.1), полюс которых совме¬ 
щен с точкой О — центром масс небес¬ 
ного тела, может быть записано в виде 

г = -г-:-- г . (23.3) 

1 + е сов (ф — фо) ѵ 7 

В этом уравнении р и е — постоян- 
Рис. 23.1 ные параметры, выражающиеся через 

значения координат движущейся точ¬ 
ки А: радиус-вектор г, скорость У** и угол Ѳ между направлением 

вектора скорости V и нормалью к радиусу-вектору г (рис. 23.1) 
следующими соотношениями: 



_/"і . 1/ 4 г 2 соз 2 Ѳ 21/ 2 /'созѲ 2 

е = Ѵ 1 + — * - я — 


(23.4) 


Г 2 V 2 С05 2 Ѳ 

Р = - Я - 


(23.5) 


Известно, что выражение (23.3) является уравнением коническо¬ 
го сечения — кривой второго порядка, один из фокусов которой 
совпадает с полюсом полярной системы координат (точкой О), 
а фо есть угол между положительным направлением полярной оси 
и фокальной осью конического сечения. При ф 0 = 0 полярная ось 
направлена от фокуса к ближайшей вершине кривой, а при ф 0 = я — 
в противоположную сторону. 


* Момента количества движения или кинетического момента. 

** Скорость называется здесь и далее координатой в обобщенном смысле. 
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В дальнейшем полагаем ф 0 = 0, рассматривая уравнение траек¬ 
тории космического аппарата в виде 


г 


Р 

1 + е соз ф 


(23.6) 


Характер траектории зависит от величины параметра е, назы¬ 
ваемого эксцентриситетом конического сечения. При е = 0 траек¬ 
тория является окружностью, при 0<е<4—эллипсом, при е = 1— 
параболой и при е_>1— гиперболой. Для всех этих кривых параметр 
р, который называется фокальным параметром конического сече¬ 
ния, больше нуля. При р = 0 траектория вырождается в прямую, 
проходящую через фокус. 

В астрономии приняты специальные обозначения для элементов 
траектории (орбиты). Угол <р называется истинной аномалией. 
Вершины кривой второго порядка называются апсидами, а фокаль¬ 
ная ось — линией апсид. Ближайшая к силовому центру (точке О) 
вершина кривой называется перицентром, а удаленная вершина 
(которая имеется только у эллипса) —апоцентром. В зависимости 
от того, вокруг какого небесного тела движется рассматриваемый 
объект, апсиды орбиты получают собственные названия: при движе¬ 
нии вокруг Земли — перигей и апогей, при движении вокруг 
Солнца — перигелий и афелий и т. п. Углы, характеризующие по¬ 
ложение плоскости орбиты в пространстве, также имеют собствен¬ 
ные названия, их мы рассмотрим ниже. 

Величина параметров р и е, определяющих характер кеплеро- 
вой траектории, как следует из (23.4) и (23.5), зависит от значения 
трех координат движущегося объекта: V, г и Ѳ. Измеренные в не¬ 
который момент времени, эти координаты могут рассматриваться 
как начальные условия последующего движения. Так поступают, 
в частности, при определении траектории (орбиты) естественных 
небесных тел. 

В то же время в качестве начальных условий движения косми¬ 
ческого аппарата естественно принять значения его координат в кон¬ 
це активного участка. Изменяя начальные условия движения, мож¬ 
но получить любую требуемую кеплерову траекторию. 


б. Зависимость характера траектории от начальных 
условий движения 

Момент выключения (отсечки) двигателей последней ступени 
ракеты-носителя іо соответствует началу движения выводимого 
космического аппарата по кеплеровой траектории. Характер траек¬ 
тории в ее плоскости полностью определен, если известны три на¬ 
чальные координаты: г 0 , Ѵ 0 , Ѳ 0 . 

18В Зак. 2072 
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Найдем вначале условия, при которых траектория аппарата 
является окружностью. Уравнение окружности 


г = р = сопзі 


получим из (23.6) при е = 0. 

Из соотношения (23.4) при е = 0 получаем уравнение 


V 


о 


1-2 2к2 _ 1 _ 
Ѵо— + 


к* 


Г 0 /0 С05 2 Ѳ 0 



которое определяет связь между начальными координатами круго¬ 
вой траектории. 

Решение этого уравнения 

имеет единственный вещественный корень при Ѳ 0 = 0, равный 

Ѵ 0 = Ѵі = . (23.7) 

Полученное выражение определяет круговую или первую кос¬ 
мическую скорость Ѵ г , которую необходимо сообщить космическо¬ 
му аппарату для движения по круговой траектории (орбите). 

Определим величину этой скорости при старте аппарата с по¬ 
верхности Земли. Полагая величину г 0 равной среднему радиусу 
Земли г 0 = = 6371 км и учитывая приведенное ранее значение 

к 2 , из (23.7) получаем V, = 7910 м/сек. 

По мере подъема над поверхностью Земли величина первой 
космической скорости уменьшается и для любого г 0 ';> имеем 

V. = 7,9 Л/ — км/сек. (23.8) 

Итак, для движения по круговой орбите ракета-носитель долж¬ 
на сообщить космическому аппарату скорость, точно равную пер¬ 
вой космической, причем вектор скорости должен быть направлен 
строго параллельно горизонту, т. е. угол Ѳ 0 (угол бросания) дол¬ 
жен быть равен нулю. 

Условия выведения аппарата на параболическую кеплерову 
траекторию находятся из соотношения (23.4) при е = 1. Уравнение 

Ѵо г о соз 2 Ѳ 0 — 2к 2 сое 2 Ѳ 0 = 0 

при р=/= 0 (т. е. соз 2 Ѳ 0 ф 0) определяет параболическую или 
вторую космическую скорость 

Ѵо = ѵ„ = У2^= = /2 V,. (23.9) 
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Для аппарата, стартующего с поверхности Земли, вторая кос¬ 
мическая скорость равна 11190 м/сек. 

Из условия эллиптической орбиты 0<е<Д следует, что началь¬ 
ная скорость аппарата должна лежать в пределах <С Ѵо<С У и- 
Гиперболическая траектория, для которой е>1, достигается при 

Ѵо>Ѵ іѵ 

Вырожденным кеплеровым движением является прямолинейное, 

ДЛЯ КОТОРОГО р = 0 ИЛИ С05 Ѳ 0 = 0. 



На рис. 23.2 показано изменение характера траектории при уве¬ 
личении начальной скорости Ѵ 0 , если старт аппарата происходит 
на некоторой высоте над поверхностью Земли с нулевым углом бро¬ 
сания Ѳ 0 . При Ѵ 0 = 0 траектория является отрезком прямой от 
точки старта по направлению к центру Земли — точке О. При 
Ѵ г У>Ѵо > 0 получаются эллиптические траектории, у которых точка 
старта совпадает с апогеем. При Ѵо = Ѵ } траектория становится 
окружностью. Понятия апогея и перигея для круговой орбиты во¬ 
обще теряют смысл. Рассматривая, однако, круговую орбиту как 
предельную для эллиптических траекторий (при можно 

считать, что перигей ее совпадает с точкой старта, а апогей нахо¬ 
дится на противоположном конце диаметра. 

Дальнейшее увеличение начальной скорости вызывает все боль¬ 
шее вытягивание эллиптической траектории,эксцентриситет которой 
растет от нуля до единицы. Точка старта теперь совпадает с перигеем 
траектории, а апогей все более удаляется. При Ѵ 0 = Ѵ п замкнутая 
траектория разрывается, переходя в одну из ветвей параболы. 
При Ѵо%Ѵ и траектория становится ветвью гиперболы и при Ѵ 0 -+ оо 
гиперболическая траектория вырождается в полубесконечную пря¬ 
мую, перпендикулярную начальному радиусу-вектору г 0 . 


18В* 
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Среди всех кеплеровых траекторий космического аппарата наи¬ 
больший практический интерес представляют эллиптические и ги¬ 
перболические траектории. По эллиптическим траекториям движут¬ 
ся искусственные спутники Земли, а также межконтинентальные 
баллистические ракеты. По гиперболическим траекториям вблизи 
Земли происходит движение космических ракет, покидающих поле 
земного тяготения при полете к удаленным телам солнечной си¬ 
стемы. 

Прямолинейные траектории энергетически невыгодны и на прак¬ 
тике не применяются. Круговые и параболические траектории сле¬ 
дует рассматривать как частные, практически недостижимые случаи 
кеплеровых траекторий. Для получения круговой траектории, на¬ 
пример, надо обеспечить строгое соблюдение условий Ѵо = Ѵ г и 
Ѳ 0 = 0. На практике, конечно, эти условия могут быть выполнены 
лишь приближенно. Однако эллиптические траектории с малым 
эксцентриситетом весьма близки к круговым траекториям, которые 
желательно получить для некоторых ИСЗ (например, для неко¬ 
торых спутников связи). Поэтому круговое движение является тео¬ 
ретически и практически весьма важным частным случаем эллип¬ 
тического. 


§ 23.3. ДВИЖЕНИЕ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 

а. Эллиптическое движение ИСЗ в плоскости орбиты 

Для решения практических задач, связанных с использованием 
искусственного спутника Земли, необходимо знать его траекторию. 
Прогнозирование движения спутника, т. е. определение местополо¬ 
жения в любой момент времени возможно, если известна зависимость 
координат спутника от времени: г — г(і) и <р = <р(^). 

Найдем вначале зависимость от времени истинной аномалии <р. 
В общем случае движения по кеплеровой траектории связь истин¬ 
ной аномалии с временем і определяется уравнением [23] 

9 і 

| г г д.ц = к.Ур | йі. (23.10) 

ЧЧ І і 

В случае эллиптической орбиты большая полуось а, эксцентри¬ 
ситет е и фокальный параметр р связаны соотношением 

р = а{ 1 —е 2 ). (23.11) 

Учитывая уравнение (23.6), из (23.10) и (23.11), получаем 

ч> 

Г _ К (І — <х) 

3 (1 + е С 08 <?)* ~ [а (1 — е 2 )] 3/2 * 

?1 


Здесь ф! = ф(*і). 
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Непосредственно из этого уравнения получить в явном виде за¬ 
висимость ср(/) невозможно, так как после интегрирования получает¬ 
ся неразрешимое в конечном виде трансцендентное уравнение. Лишь 
в частном случае кругового движения, т. е. при е = 0, из (23.12) 
получается простое выражение 

Ф — Фі = -^7Г (* — *і)« (23.13) 

Обозначая время прохождения спутника через перигей через 
і п и учитывая, что ф(^ п ) = 0, вместо (23.13) имеем 

Ф =-573-(* - *п). (23.:14) 

Таким образом, для круговой ор¬ 
биты зависимость <р от I линейная. 

В общем случае эллиптического 
движения оказывается возможным уп¬ 
ростить получение зависимости ф(0 
путем введения вспомогательной пе¬ 
ременной — эксцентрической анома¬ 
лии Е, определяемой с помощью по¬ 
нятия эквивалентного кругового дви¬ 
жения. С истинной аномалией ф и 
радиусом-вектором г эксцентрическая 
аномалия Е связывается простыми соотношениями, а с временем — 
разрешимым трансцендентным уравнением. Таким косвенным путем 
получаются искомые зависимости ф(<) и г(і). 

Соотношения, связывающие истинную и эксцентрическую ано¬ 
малии, нетрудно получить из геометрических соотношений рис. 23.3, 
где точки О, О' и П обозначают фокус эллипса (силовой центр), 
центр эллипса и перигей эллиптической орбиты. Угол ПОС есть 
истинная аномалия точки С, а угол ПО’С является эксцентрической 
аномалией Е. 

Из треугольников СОО и С'О'О имеем 

О'С сое Е = 0'Э = О'О + 00. 

Так как 

О'С — а, О'О = ае, ОИ = г соз ф, 
то 

а соз Е = ае-\- г соз ф. 

Подставляя сюда значение г из уравнения (23.6) и используя 
(23.11), получаем 

СОЗ Е -—* В /по 1 с\ 

С08 Ф = • < 23Л5 > 



п 
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Определив из (23.15) <іср и подставив полученные выражения 
в уравнение (23.12), имеем 

Е 

| (\~есоѣЕ)йЕ= -щ (* — к) (23.16) 

Ег а 

И 

(Е — е 5 Іп Е) — {Е г — е зіп Е г ) = ~ ( і — і г ), (23.17) 

а 

где обозначено Е і = Е(іі). 

Так как Е(і п ) = 0, из (23.17) получаем искомую зависимость 
эксцентрической аномалии от времени 

Е — е$іпЕ = -^ ш (і-і п ). (23.18) 

Записанное трансцендентное уравнение обычно используется 
в несколько ином виде. Введя угол М, определяемый соотношением 



(23.19) 


представим (23.18) в виде уравнения Кеплера 

Е — е$іпЕ = М. 


(23.20) 


Угол М называется средней аномалией [он принимает значения 
кп (к = 0, 1, 2, ...) одновременно с углами ср и Е]. Геометрически 
средняя аномалия представляет собой угол, образованный с на¬ 
правлением на перигей радиусом-вектором некоторой фиктивной 
точки, движущейся по окружности (рис. 23.3) с постоянной угло- 


/С 

вой скоростью ( 0 = . 


Для круговой орбиты углы ф, Е и М сов¬ 


падают. Соотношение (23.19) позволяет выразить время I в угловых 
единицах (радианах или градусах) и упростить запись выражений, 
в которые оно входит. 


Из (23.6), (23.11) и (23.15) следует, что 


г 


а (1 — е 2 ) 
1-Г е соз^ 


= а(1 — е со §Е). 


(23.21) 


Полученные соотношения позволяют для любого момента вре¬ 
мени I определить координаты плоского движения спутника г(і) 
и ф(0, если известны значения а и е и время прохождения ИСЗ через 
перигей І п . Вначале из (23.19) определяется средняя аномалия М, 
затем решается уравнение Кеплера (23.20) и находится эксцентри¬ 
ческая аномалия Е. Наконец, из соотношения (23.15) находится ф, 
а из (23.21) г. Из (23.17) и (23.19) можно определить также время 
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полета ИСЗ между двумя точками орбиты, которым соответствуют 
средние аномалии и М 2 \ 

3/2 

Т 12 = *,-*! = Ѵ“ ^ (23.22) 


Отсюда период обращения спутника на орбите, соответствующий 
изменению средней аномалии на 2я, равен 

Г = (23.23) 


Из соотношения (23.23) непосредственно следует третий закон 
Кеплера, математическая запись которого имеет вид 


Т 

Т 


2 

\_ 

2 

2 



> 


где Т і, Т 2 — периоды обращения двух космических тел по эллип¬ 
тическим орбитам, большие полуоси которых равны и а 2 . 

Невозмущенное эллиптическое движение ИСЗ в плоскости орби¬ 
ты достаточно полно характеризуется приведенными выше соотно¬ 
шениями. Однако, за исключением частного случая кругового дви¬ 
жения, координаты спутника не выражаются в виде явных функций 
времени, а связаны с временем через вспомогательную перемен¬ 
ную — эксцентрическую аномалию Е у определяемую из трансцен¬ 
дентного уравнения Кеплера (23.20). В некоторых случаях более 
удобным оказывается выражение зависимости координат от времени 
в явном виде через ряды по степеням эксцентриситета е. Формулы 
для разложения координат эллиптического движения приведены, 
например, в [23] и [18]. 


б. Элементы эллиптической орбиты ИСЗ. 

Возмущения орбиты 

Выше был рассмотрен закон движения спутника в плоскости 
его орбиты. Рассмотрим теперь пространственное движение ИСЗ. 
Обычно движение космических аппаратов вблизи Земли рассматри¬ 
вают в декартовой системе координат X, У, 2 с началом в центре 
Земли (рис. 23.4). Плоскость XV этой системы совмещена с эквато¬ 
риальной плоскостью Земли, а ось 02 направлена к Северному полю¬ 
су мира (приблизительно совпадающему на небесной сфере с По¬ 
лярной звездой). Оси ОХ и ОУ также определенным образом ориен¬ 
тированы по отношению к неподвижным звездам*. Ось ОХ направ¬ 
лена в точку весеннего равноденствия**, обозначаемую в астроно- 

* Вследствие очень большого удаления звезд, угловое положение их на 
небесной сфере практически не меняется, поэтому их можно считать 
неподвижными. 

** Точку небесной сферы, в которой находится Солнце в полдень 21 мар¬ 
та (в день весеннего равноденствия). 



мии символом Т; ось ОУ образует с осями ОХ и 02 правую систему 
координат. Выбранную таким образом систему координат X, У, 2 
с достаточной для практики точностью можно считать инерциальной. 

Если плоскость эллиптической орбиты не совпадает с плоскостью 
ХУ, то она пересекается с ней по прямой Р <}, называемой линией 
узлов. Точки РиС} пересечения орбиты с плоскостью экватора назы¬ 
ваются узлами. При этом точка Р, в которой спутник пересекает 
плоскость экватора, двигаясь с юга на север, называется восходя¬ 
щим узлом траектории, другой 
узел (точка О) называется нисходя¬ 
щим узлом траектории. 

Угол , отсчитываемый в пло¬ 
скости экватора от оси ОХ до ли¬ 
нии узлов (по направлению к вос¬ 
ходящему узлу), называется дол¬ 
готой восходящего узла. Угол і 
между плоскостями орбиты и эква¬ 
тора называется наклонением орби¬ 
ты. Углы О и і определяют поло¬ 
жение плоскости орбиты относи¬ 
тельно системы коодинат X, У, 2. 
Ориентация орбиты в ее плоскости 
характеризуется углом а п между 
направлением на перигей и ли¬ 
нией узлов; этот угол, называемый 
аргументом перигея, отсчитывается от направления на восходящий 
узел (рис. 23.4). 

Углы & и (й п могут принимать значения от 0 до 360°, а наклоне¬ 
ние лежит в пределах от 0 до 180°. Если і <С 90°, то наклонение 
называется прямым, при і > 90° — обратным. При і = 90° орбита 
называется полярной; в этом случае трасса спутника (проекция 
его орбиты на поверхности Земли) проходит через оба полюса 
Земли. Орбита, плоскость которой совпадает с плоскостью экватора 
( і = 0), называется экваториальной. 

Уравнения движения спутника в инерциальной геоцентрической 
системе координат X, У, 2 нетрудно получить путем перехода от 
орбитальных координат (гср) к инерциальным. Переход осуществляет¬ 
ся путем трех последовательных поворотов орбитальной системы 
координат на углы со п , і и О,- 

В результате получим уравнения: 

X = Г [СОЗ (ф + (0 П ) СОЗ ^ — 5ІП (ф + С0 П ) 5ІП & СОЗ І], 

У = г [СОЗ (ф + Ю п ) 5ІП & + 5ІП (ф + Ъ п ) СОЗ & СОЗ і], 

2 = г зіп (ф + ю п ) зіп і. (23.24) 

Уравнения (23.24) вместе с уравнениями (23.15), (23.19), (23.20) 
и (23.21) описывают закон движения спутника по эллиптиче- 
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Рис. 23.4 


ской кеплеровой траектории в инерциальной системе координат 
X, У у 2. 

В эти уравнения входят шесть постоянных величин. Пять гео¬ 
метрических величин: эксцентриситет е , большая полуось а, углы 

і и со п — характеризуют форму и размеры эллиптической орби¬ 
ты и ее ориентацию в пространстве. Для определения закона движе¬ 
ния спутника по орбите задается момент і п прохождения спутника 
через фиксированную точку (перигей) орбиты. В итоге совокупность 
шести независимых элементов эллиптической орбиты: і п , а, е, 
іи со п — полностью определяет закон движения спутника по про¬ 
странственной эллиптической траектории. 

В качестве шести элементов орбиты могут быть приняты любые 
другие величины, связанные с указанными ранее. Например, вмес¬ 
то большой полуоси эллипса можно рассматривать фокальный па¬ 
раметр р и т. д. [23]. 

Если бы на движение спутника не оказывали влияние не учтен¬ 
ные при выводе уравнения (23.6) возмущения, то элементы эллип¬ 
тической орбиты достаточно было бы определить один раз и в даль¬ 
нейшем их величина осталась бы неизменной. 

На практике, однако, особенно при прогнозе движения ИСЗ 
на длительный срок, приходится считаться с действием различ¬ 
ных малых возмущающих факторов. При этом наиболее суще¬ 
ственными оказываются медленные, так называемые вековые^ 
возмущения, которые за большой промежуток времени (даже при 
действии сравнительно небольших возмущающих сил) могут приво¬ 
дить к значительному искажению характера движения. Медлен¬ 
ность процесса изменения орбиты позволяет достаточно точно прог¬ 
нозировать (в течение некоторого ограниченного интервала времени) 
движение спутника на основании теории кеплеровых движений. 
В течение длительного времени возмущенное движение можно 
описать совокупностью невозмущенных кеплеровых траекторий, 
элементы которых не остаются постоянными, а изменяются. Такие 
траектории в астрономии называются оскулирующими, а элементы 
их — оскулирующими элементами. 

Таким образом, для прогнозирования движения спутника по 
орбите необходимо время от времени уточнять значения оскулирую- 
щих элементов эллиптической орбиты, проводя соответствующие 
измерения. Момент проведения измерений называется эпохой,, 
эпоху можно принять за новый начальный момент времени 

Естественно, что чем больше величина возмущающих воздей¬ 
ствий, тем чаще надо производить измерения элементов орбиты. 

Источники возмущения орбит ИСЗ по их физической природе 
можно разделить на следующие группы: 

1) возмущения гравитационного поля вледствие несферичности 
Земли и неравномерного по сферическим поясам распределения ее 
массы; 

2) сопротивление среды при движении ИСЗ; 
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3) притяжение со стороны Луны и Солнца; 

4) давление светового излучения Солнца и прочие физические 
факторы. 

Помимо перечисленных причин, влияющих на движение ИСЗ, 
точность прогнозирования движения существенно зависит от точ¬ 
ности определения элементов орбиты по данным измерений. Этот 
вопрос освещается в следующей главе. 

Величина возмущающих ускорений, обусловленных различными 
источниками возмущающих сил, зависит от высоты движения ИСЗ. 



г 


/? 




Рис. 23.5 

Заимствованный из [18] рис. 23.5, на котором показана относитель¬ 
ная величина основных возмущающих ускорений № (отнесенная 
к ускорению силы тяжести на поверхности Земли), позволяет оце¬ 
нить их сравнительную величину на различных расстояниях от 
Земли (#з — радиус Земли). 

Как видно из рис. 23.5, при движении ИСЗ вблизи Земли 
(^-<Ч,5) наибольшее возмущающее влияние оказывают несферич¬ 
ность Земли и аэродинамическое сопротивление. Влияние всех ос¬ 
тальных факторов на этом расстоянии от Земли весьма незначи¬ 
тельно и вызываемые ими относительные возмущающие ускорения 
имеют величину порядка ІО -7 . 

Следует указать, что несферичность Земли и сопротивление сре¬ 
ды по-разному влияют на изменение элементов орбиты. Обусловлен¬ 
ные несферичностью Земли возмущения вызывают вековое движение 
перигея и восходящего узла, т. е. поворот плоскости орбиты и из¬ 
менение ориентации орбиты в ее плоскости; склонение, форма и 
размеры орбиты при этом практически не меняются. В то же время 
сопротивление атмосферы, вызывая торможение спутника вблизи 
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перигея, приводит к изменению формы и размеров орбиты и эл¬ 
липтическая орбита приближается к круговой; при этом скорость в 
в апогее и средняя скорость движения спутника по орбите возрас¬ 
тают. Подробное рассмотрение вопросов влияния возмущений на 
движение ИСЗ можно найти, например, в [74]. 

в. Особенности движения межпланетных космических 
аппаратов 

Рассмотрим траектории полета космического аппарата к Луне. 
Естественно, что вид траектории будет зависеть от конкретной ре¬ 
шаемой задачи, которая может быть сформулирована следующим 
образом: 

1) осуществить прямое попадание в Луну; 

2) выйти на орбиту спутника Луны; 

3) осуществить облет Луны. 

Характер траектории и время полета в основном определяются 
величиной начальной скорости, сообщаемой космическому аппарату 
на участке разгона. Весьма интересным типом траекторий, обеспе¬ 
чивающих достижение Луны, являются так называемые траекто¬ 
рии минимальной скорости [77]. Эти траектории представляют со¬ 
бой эллипсы, «выходящие» из поверхности Земли под различными 
углами к вертикали и касающиеся орбиты Луны точкой апогея 
(см. рис. 23.6*). Расчет показывает, что величина начальной ско¬ 
рости, обеспечивающая движение по таким траекториям равна при¬ 
мерно 11 090 м/сек (у поверхности Земли), т. е. на 100 м/сек меньше 
второй космической скорости. Время перелета для всех траекторий 
минимальной скорости практически одинаково и составляет около 
5 суток [76, 77]. 

Полет по траекториям минимальной скорости, хотя и является 
наиболее выгодным с точки зрения затраты энергии, не всегда целе¬ 
сообразен из-за большой продолжительности и весьма сильного 
влияния на характер движения разброса начальных условий. 

Увеличение начальной скорости приводит к траекториям, пере¬ 
секающим орбиту Луны. При этом происходит существенное сокра¬ 
щение времени полета. Так, превышение минимальной скорости на 
50 м/сек уменьшает время полета вдвое [76]. 

Пример типичной траектории попадания в Луну приведен на 
рис. 23.7 [27]. Влияние притяжения Луны сказывается практически 
только на последнем участке траектории, которая при этом прибли¬ 
жается к прямой линии. 

Для вывода космического аппарата на орбиту спутника Луны 
необходимо в момент пересечения траекторией орбиты Луны осу¬ 
ществить его торможение. При этом необходимо, чтобы траектория 


* Траектории на рис. 23.6—23.9 приведены в инерциальной геоцентри¬ 
ческой системе координат. 
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проходила мимо Луны на минимальном расстоянии от нее, равном 
желаемой высоте орбиты. Характер траектории в этом случае ос¬ 
тается таким же, как и при попадании в Луну. 

В решении задачи облета Луны с возвращением на Землю су¬ 
щественную роль играет гравитационное поле Луны. Сила притя¬ 
жения Луны должна так исказить траекторию полета аппарата, 
чтобы он прошел над обратной ее стороной и при дальнейшем дви¬ 
жении достиг окрестности Земли. При таком полете начальная ско¬ 
рость должна выбираться в районе минимальных ее значений с раз¬ 
бросом всего 100 м/сек [18, 27]. Более высокие значения начальной 



Рис. 23.6 Рис, 23,7 


скорости приведут к тому, что скорость аппарата в районе Луны 
будет слишком большой и сила ее притяжения не сможет в нужной 
степени изменить траекторию полета. Пример траектории облета 
Луны показан на рис. 23.8 [77]. 

Траекторию полета космического аппарата к планетам солнеч¬ 
ной системы можно разбить на несколько этапов. Первый этап 
полета происходит в сфере действия планеты отправления — 
Земли*. На втором этапе аппарат движется в гравитационном поле 
Солнца и выступает в качестве его искусственного спутника. На за¬ 
вершающей стадии полета решающую роль играет поле тяготения 
планеты назначения. 

Как указывалось в § 23.2, для того чтобы космический аппарат 
мог выйти из сферы притяжения Земли, его геоцентрическая на¬ 
чальная скорость должна быть больше или равна второй космиче¬ 
ской скорости (11 190 м/сек у поверхности Земли). Выполнить это 
условие можно двумя путями [76] (см. рис. 23.9). Первый путь — 
вывод аппарата на параболическую или гиперболическую траекто¬ 
рию непосредственно в конце активного участка (пунктирная траек¬ 
тория Ай). Второй путь предусматривает предварительный выход 
аппарата на промежуточную орбиту спутника Земли. На промежу- 

* Радиус сферы действия Земли составляет около 900 000 км. 
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точной орбите (круговой или эллиптической) аппарат может совер¬ 
шить менее одного оборота или несколько оборотов (участок АВС), 
Затем в нужный момент времени аппарату дается дополнительный 
импульс тяги, который и сообщает ему скорость, необходимую для 
выхода из сферы действия Земли (участок СІ)). 

Запуск космического аппарата с промежуточной орбиты наиболее 
эффективен, так как при этом можно осуществить полет с наимень¬ 
шими затратами энергии, а также исправить ошибки, накопившиеся 



Рис. 23.8 Рис. 23.9 


на активном участке полета. Подобным образом были запущены 
советские межпланетные автоматические станции к Венере (12 фев¬ 
раля 1961 г.) и Марсу (1 ноября 1962 г. и 30 ноября 1964 г.). 

Характер движения аппарата на втором этапе (в поле тяготения 
Солнца) целиком определяется величиной гелиоцентрической ско¬ 
рости аппарата на границе сферы действия Земли, которая равна 

векторной сумме скорости движения Земли вокруг Солнца 14 и 

— > / 

геоцентрической скорости аппарата в этой точке 1/ ВЫ х (рис. 23.9). 

Если Ѵвых Ф 0 и совпадает с направлением 14, то траектория дви¬ 
жения космического аппарата будет лежать вне орбиты Земли. Если 

—/ —► 

же скорость Ѵвых направлена против скорости Ѵ 3 , то аппарат будет 

совершать движение внутри земной орбиты* (рис. 23.10). 

Можно найти траектории полета, требующие наименьших энер¬ 
гетических затрат. Минимальной скорости отлета, еще обеспечиваю¬ 
щей достижение цели, будет соответствовать движение аппарата по 
орбите, касающейся орбит Земли и планеты назначения в диамет¬ 
рально противоположных точках (орбиты М г и В г на рис. 23.10). 
Такую орбиту называют полуэллиптической траекторией [76]. 

• При условии ѵ' ЬІХ < Ѵ 3 . 


549 



Полет по полуэллиптическим траекториям имеет наибольшую 
протяженность и занимает весьма длительное время. Так, время по¬ 
лета к Венере по такой орбите составит 146 дней, а к Марсу — 
259 дней. Увеличение начальной скорости полета сверх минималь¬ 
ной приводит к траекториям, пересекающим орбиту планеты назна¬ 
чения (орбиты М п , М ш , В ІѴ В и1 на рис. 23.10) и позволяет суще¬ 
ственно сократить время перелета. При превышении минимальной 
скорости на 1 км!сек срок полета к Венере сокращается до 100 дней. 



а к Марсу — до 158 дней. Превышение скорости на 2 км/сек умень¬ 
шает время полета до 85 и 130 дней соответственно. Дальнейшее 
увеличение начальной скорости приводит к более медленному сок¬ 
ращению срока перелета и требует значительных энергетических 
затрат. 

В заключение отметим, что если космическому аппарату со¬ 
общить начальную скорость, равную или большую третьей косми¬ 
ческой скорости*, то он будет совершать движение относительно 
Солнца по параболической или гиперболической траектории и может 
навсегда покинуть пределы солнечной системы. Энергетические воз¬ 
можности современного химического ракетного топлива позволяют 
пока совершать межпланетные полеты лишь по эллиптическим ор¬ 
битам [76]. 


* У поверхности Земли третья космическая скорость равна 16,7 км/сек* 


550 



§ 23.4. ДВИЖЕНИЕ МЕЖКОНТИНЕНТАЛЬНЫХ БАЛЛИСТИЧЕСКИХ 
РАКЕТ 

Межконтинентальную баллистическую ракету (МБР) можно- 
рассматривать как особый вид космического аппарата, предназна¬ 
ченного для- перемещения из одной точки поверхности Земли в дру¬ 
гую через космическое пространство. Проходящая через точки стар¬ 
та Л и цели В (рис. 23.11) траектория МБР обычно подразделяется 
на активный участок АВ и участок свободного полета ВВ. Послед- 


У 



ний, в свою очередь, можно разделить на баллистический участок 
ВС и участок снижения СВ . 

Такое разделение траектории отражает различный характер сил, 
действующих на ракету на этих участках. На активном участке 
осуществляется вывод ракеты на заданную баллистическую траек¬ 
торию, проходящую через точки В и О, и движение происходит 
под действием силы тяги двигателей, аэродинамических сил и силы 
притяжения Земли. Баллистический участок обычно проходит вы¬ 
ше границы плотных слоев атмосферы и движение ракеты происхо¬ 
дит в земном поле тяготения по эллиптической кеплеровой траек¬ 
тории. На участке снижения аэродинамические возмущения при¬ 
водят к торможению ракеты и отклонению траектории от эллипти¬ 
ческой. 

Рассмотрим особенности движения МБР на баллистическом 
участке траектории, не учитывая вначале вращение Земли. Примем 
для простоты, что баллистический участок траектории симметричен 
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относительно фокальной оси, т. е. радиусы-векторы точек В и С 
одинаковы и равны 

г о — Нз + Н„. 

Здесь і? 3 = 6371 км — радиус Земли (при упрощенном рассмотре¬ 
нии предполагается, что Земля имеет сферическую форму); Но — 
высота расположения точек В и С. 

Центральный угол Ф = 2<р между радиусами-векторами точек 
В и С (рис. 23.11) называется угловой дальностью полета. Линей¬ 
ная дальность полета по баллистической траектории, измеряемая 
по дуге В'С , записывается в виде 

1—Р 

Ь б = К 3 Ф = 2Я 3 агссоз —. (23.25) 

Соотношение, связывающее угловую (линейную) дальность по¬ 
лета по баллистической траектории с начальными условиями дви¬ 
жения (Ѵо, г 0 , Ѳ 0 ), нетрудно получить, выразив в (23.25) параметры 
эллиптической траектории через начальные условия движения. 
Опуская вывод (он имеется, например, в [16]), запишем искомое 
соотношение в виде 



Ѵо 

Ѵі 


2 

5ІП Ѳ 0 С05 Ѳ 0 


1 — 


(■|г) со « 2 Ѳо 



(23.26) 


где Ѵ х — первая космическая скорость, определяемая форму¬ 
лой (23.7). 

Очевидно, что имеется бесконечное множество эллиптических 
траекторий, проходящих через две заданные точки в начале и конце 
баллистического участка, т. е. соответствующие одной и той же 
угловой дальности Ф. Различным траекториям этого семейства 
траекторий одинаковой дальности соответствуют различные зна¬ 
чения начальной скорости Ѵ 0 и угла бросания Ѳ 0 . Можно решить 
задачу о выборе из траекторий указанного семейства оптимальных 
в каком-либо смысле траекторий. Такими оптимальными траекто¬ 
риями могут быть траектория максимальной дальности либо траек¬ 
тория минимальной начальной скорости, первая из которых при 
заданном значении начальной скорости Ѵ 0 обеспечивает макси¬ 
мальное значение Ф м акс, а вторая при заданном значении Ф требует 
наименьшей начальной скорости Ѵ 0міт . Для определения оптималь¬ 
ных углов бросания, обеспечивающих получение указанных экстре¬ 
мальных траекторий, необходимо исследовать на экстремум соотно¬ 
шение (23.26) в одном случае при Ѵ 0 = сопзі, а в другом при 
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Ф — сопзі. Оказывается, что в обоих случаях оптимальный угол 
бросания один и тот же и его значение равно 


Ѳо опт = агс іц'уГ 1—(^) 2 (23.27) 

или 

Ѳ, опт =^®. (23.28) 

Подставляя соотношение (23.27) в (23.26), получим выражение, 
определяющее максимальную угловую дальность полета МБР 
при заданной начальной скорости 


і _ макс 
^- 2 - 



(23.29) 


Аналогично, из (23.28) и (23.26) можно найти величину мини¬ 
мальной начальной скорости, обеспечивающей заданную дальность 
полета МБР 


Ѵо мин = 2іё~іё ^= 2 - . (23.30) 

Из этого соотношения следует, что требуемое значение началь¬ 
ной скорости для межконтинентальных баллистических ракет, 
угловая дальность полета которых превышает 60°, составляет 
более 80% от первой космической скорости. Поэтому мощность 
МБР и ракет-носителей космических аппаратов оказывается со¬ 
измеримой. 

Отметим, что траектории, угол бросания Ѳ 0 і которых превышает 
оптимальный угол бросания, называются навесными, а траектории 
с углом бросания Ѳ 0 2 , меньшим оптимального, называются настиль¬ 
ными. Траекторию с оптимальным углом бросания Ѳ 0О пт, которой 
соответствует как максимальная дальность полета при заданной на¬ 
чальной скорости, так и минимальная начальная скорость при тре¬ 
буемой дальности, можно назвать оптимальной. Среди траекторий 
рассматриваемого семейства траекторий одинаковой дальности она 
является энергетически наиболее выгодной. 

При расчете траектории баллистической ракеты необходимо учитывать 
суточное вращение Земли. 

Рассмотрим движение ракеты в инерциальной системе координат. В этом 
случае обусловленное вращением Земли перемещение точки старта и точки 
цели приводит к изменению начальных и конечных условий полета ракеты. 
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Движение точки старта необходимо учитывать при запуске любого кос¬ 
мического аппарата, так как оно приводит к изменению по величине и на¬ 
правлению абсолютной (измеряемой в инерциальной системе координат) 
начальной скорости аппарата 

—► —► *-> 

Ѵп= V 4 - 1 / 
ѵ 0 ѵ дв “ ѵ пер* 

Здесь Ѵ ? ъ — вектор скорости аппарата относительно инерциальной системы 

- у 

координат, создаваемой тягой двигателей; 1/ пер —вектор переносной скоро¬ 
сти точки старта, обусловленной вращением Земли. 

Вектор переносной скорости направлен к востоку; его величина равна 

^пер ~ *з С05 ^гО» 

где со 3 = 7,292.10 5 рад/сек — угловая скорость вращения Земли; ср г0 — 
географическая широта точки старта. 

Величина переносной скорости составляет несколько процентов от тре¬ 
буемого значения начальной скорости. Так, на экваторе (на уровне моря) 
І/ пер приблизительно равна 465 місек, а на широте 65° — около 200 м/сек. 
Естественно, что использование переносной скорости при запуске энергети¬ 
чески выгодно: МБР, которая имеет дальность полета без учета вращения 
Земли, равную 10 000 км , при запуске с экватора на восток пролетит примерно 
12 000 км. Эта же ракета, запущенная в западном направлении, достигнет 
дальности всего около 8800 км. 

Движение точки цели Я вследствие вращения Земли приведет к тому, что 
за время полета ракеты ^ П ол точка цели, географическая широта которой 
Ф Г ц, переместится к западу на расстояние, равное со 3 / пол # 3 со 5 ф гц . Так, при 
широте цели 65° и времени полета ракеты 30 мин цель переместится при¬ 
мерно на 360 км. 

Отметим в заключение, что точные расчеты траектории МБР 
с учетом вращения Земли, а также сопротивления атмосферы и дру¬ 
гих возмущающих сил практически выполняются численными ме¬ 
тодами с применением вычислительных машин. 

Методы таких расчетов излагаются в [75]. 


§ 23.5. УПРАВЛЕНИЕ ДВИЖЕНИЕМ КОСМИЧЕСКОГО 
АППАРАТА НА АКТИВНОМ УЧАСТКЕ 

Основное управление космическим аппаратом происходит на 
активном участке его полета. 

Поскольку характер невозмущенной траектории космического 
аппарата полностью определяется начальными условиями его дви¬ 
жения, основной задачей системы управления на активном участке 
является обеспечение необходимого сочетания параметров движе¬ 
ния в момент выключения двигателей последней ступени ракеты- 
носителя. Требуемая точность выдерживания тех или иных пара¬ 
метров движения зависит от назначения космического аппарата. 
Оценку требуемой точности можно получить на основе анализа 
кеплеровых траекторий аппаратов. 
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а. Методы управления и требуемая томность 
при запуске МБР 

Управление баллистической ракетой должно строиться таким 
образом, чтобы свести к минимуму влияние разброса параметров 
движения в конце активного участка на точность попадания ракеты 
в точку цели. 

Отклонения ракеты от цели удобно определять в прямоугольной 
системе координат АЬ, Д2, начало которой совпадает с расчетной 
точкой цели, лежащей в плоскости местного горизонта, причем ось 
А/, направлена по касательной к дуге большого круга, соединяющего 
точки старта и цели, в сторону увеличения дальности. 

Полная дальность полета МБР, понимаемая как длина дуги на 
поверхности Земли, складывается из дальности активного участка 
ЦАВ') и дальности свободного полета Ьб(В'В) (см. рис. 23.11). 
Для простоты не будем учитывать участок снижения СИ. Тогда 

Ь = 1^ -\- Ь б ~ і? з (\|? + Ф)- 


Введем прямоугольную систему координат ХУ с началом в точке 
старта (рис. 23.11). Тогда можно записать: 




Хс 


Го = 


Я 3 + У о 9 
х 0 


5ІП Я|) * 


(23.31) 


где х 0 и у о — координаты конца активного участка полета. 

Зависимость отклонения полной дальности полета АЬ от малых 
отклонений параметров конца активного участка Ах 0 , А у 0 , ЛѴо> 
ДѲ 0 можно получить путем разложения функции Ь в ряд Тейлора и 
удерживания членов только первого порядка малости 


44 = тг, 4 *«+ ж 4 г. + ж. ^ + ъ 4Ѳ - 


(23.32) 


Входящие в (23.32) частные производные (коэффициенты опіи' 
бок) определяются как [75]: 
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Воспользовавшись соотношениями (23.26) и (23.31), получим 
после дифференцирования выражения для частных производных 

в виде (полагая в первом приближении 1, — — і): 

^ (4- 00 ) + Фе. + 1 , 


где 


дх, 


— ТГ Фѵ 0 + Ѳ 0 — ф (1 + Фѳ„), 
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(23.33') 


(23.33") 

(23.33"') 

(23.33"") 


Сопоставляя формулу (23.33"") с соотношением для оптимальной 
траектории (23.29) и учитывая (23.27), можно установить важное 
свойство оптимальной траектории: для нее коэффициент ошибки по 
углу бросания равен нулю. 

Управление дальностью полета баллистической ракеты произво¬ 
дится путем выключения (отсечки) двигателя ее последней ступени 
в надлежащий момент времени. От выбора конкретного метода вы¬ 
ключения существенно зависят требования к системе управления и 
обеспечиваемая ею точность (величины методических и инстру¬ 
ментальных ошибок). Некоторые возможные методы выключения 
двигателя рассмотрены в [75]. Каждому способу выключения со¬ 
ответствует свое правило выработки команд управления или алго¬ 
ритм управления. Величина методической ошибки определяется 
тем, насколько полно учитывается в алгоритме управления отличие 
истинного движения ракеты от расчетного. 

Малой величиной методической ошибки характеризуется метод 
управления, при котором в системе определяются текущие значе¬ 
ния всех четырех параметров движения х , у, У, Ѳ [75]. 

Пусть х 0 , у о, Ко и Ѳ 0 — расчетные значения параметров дви¬ 
жения в момент выключения двигателя, при которых обеспечивает¬ 
ся достижение заданной дальности стрельбы. 

Сформируем величину 

А1 = д7 0 ( х ~ х »)+(у ~ у о)+ ші ( ѵ ~ ^°) + т~ 0 ( ѳ — ѳ °)- ( 23 - 34 ) 
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Выключим двигатель в некоторый момент времени і, которому 
соответствуют фактические значения параметров движения х /, 
у/, Ѵи Ѳ/. Тогда в соответствии с (25.32) соотношение (23.34) опре¬ 
делит полученное при этом отклонение истинной дальности полета 
от расчетной А/,/. Если теперь выключить двигатель в тот момент 
времени, когда АЬі = 0, то фактическая дальность стрельбы будет 
равна расчетной. Таким образом, изменяя момент выключения дви¬ 
гателя, можно компенсировать влияние отклонений параметров 
движения от расчетных значений на дальность стрельбы. Поэтому 
алгоритм управления в рассматриваемом случае записывается 
в виде 

тці *- *•> + %. О"- Г.> + ЯѴ (У- ^ + 5І< в - ѳ «>=°- < 23 - 35 > 

При удовлетворении равенства (23.35) должна выдаваться 
команда на отсечку двигателя. 

Если измерение параметров движения производится с ошибками 
бх, бу, 61/ и 6 Ѳ, то время выключения двигателя также будет опреде¬ 
лено с ошибкой, что приведет к инструментальной ошибке в даль¬ 
ности стрельбы, равной 


Ы = 4^Ьх + ?±&у + ^-&Ѵ+ д -±ЬѲ. 


дх 0 


ду о 


дѴ 0 


д% 


(23.36) 


Методическая ошибка управления по алгоритму (23.35) опреде¬ 
ляется неточностью выражения (23.32), в котором отброшены члены 
высшего порядка малости. 

Отметим, что заметное влияние на точность стрельбы по даль¬ 
ности оказывают силы (кроме силы тяжести), действующие на раке¬ 
ту после полного выключения двигателя. Главной из этих сил яв¬ 
ляется сила тяги, создаваемая двигателем вследствие догорания 
остатков топлива, находящихся в камере сгорания и топливных ма¬ 
гистралях. Разброс суммарного импульса этих сил, так называе¬ 
мого импульса последействия, приводит к дополнительному рас¬ 
сеянию точек падения ракеты. Для уменьшения влияния импульса 
последействия выключение двигателя осуществляют в две ступени. 
После первой команды (предварительной) происходит лишь спад 
тяги до некоторого малого значения. Окончательная отсечка дви¬ 
гателя происходит по второй (основной) команде. 

Определим теперь требования к точности измерения параметров движе¬ 
ния при управлении по алгоритму (23.35). 

Пусть при дальности полета МБР Ь = 10 000 км задана допусти¬ 
мая ошибка по дальности 51=10 км , при начальной скорости ракеты 
Ѵ 0 = 0,92 > Ѵ 0 мин и дальности активного участка / а — 600 км. 

В^этом случае возможен запуск ракеты как по настильной, так и по на¬ 
весной трае КТО р ИИ п р И углах бросания Ѳ 0І = 14 р 05' и Ѳ оа = 30°55' соответ¬ 
ственно. 
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При запуске по навесной траектории коэффициенты ошибок равны: 


дЬ_ 

дх 0 




ді 

дѴ 0 


= 4 600 сек: 


дЬ 


— 1,8 км/у гл. мин. 


При запуске по настильной траектории: 


дЬ_ 

дх 0 




дЬ 

дѴ 0 


= 8 700 сек\ 


ді 

дѲ 0 


= 3,4 


км/угл. мин. 


Требования к точности измерения параметров движения указаны 
в табл. 23.1 (при условии, что ошибки измерения статистически независимы и 
дают одинаковый вклад в общую погрешность). 

ТАБЛИЦА 23.1 


Точность измерения параметров движения 


Вид траектории 

6 х 0 км 

ЬУо КМ 

5 Ѵ 0 місек 

8 Ѳ 0 У гл ' мин 

Навесная . 

2,1 

1,6 

і,і 

2,8 

Настильная. 

1,4 

0,64 

0,5 

1,4 


Из данного расчета следует, что при запуске МБР по настильной траек¬ 
тории требуется более высокая точность измерения параметров движения 
в конце активного участка. 

Приведенный пример показывает, что требования к точности определения 
угла бросания и величины начальной скорости весьма жесткие. При запуске 


МБР на ту же дальность по оптимальной траектории (0 ООПТ = 22°30', тг- = 

ѵ і 

— 0,908) можно несколько снизить требования к точности определения, угла 
бросания, но при этом возрастут требования к точности определения скоро¬ 
сти и координат конца активного участка. 


Остановимся теперь на управлении баллистической ракетой 
по курсу. Анализ показывает, что основное влияние на рассеива¬ 
ние ракеты в боковом направлении А2 оказывают отклонение ра¬ 
кеты от плоскости прицеливания Аг й и боковая составляющая ско¬ 
рости Аг 0 в момент выключения двигателя. 

Можно записать [75] 


А1 = 


д2 

дг п 


Аг 0 + 



(23.37) 


Частные производные, входящие в приведенное соотношение, 
определяются как [24] 


д2_ 

дг 0 


созФ, 


д2 _ зіп Ф 

дг а Ѵ'д С05 0 о 
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(23.38) 

(23.39) 





Интересно отметить, что частная производная ^ обращается в нуль 
при дальности стрельбы 10 000 км (Ф = 90°). При этом же условии 
производная имеет максимальное значение. При Ь = 20 000 км 

дг 0 

(Ф^180°) производная д Л- = 0. 

дг 0 

Задача системы управления боковым движением заключается 
в том, чтобы на активном участке полета удерживать ракету в пло¬ 
скости прицеливания, обеспечивая тем самым в момент выключе¬ 
ния двигателя выполнение условий Дг 0 = 0 и Дг 0 = 0. 


Оценим требования к точности выдерживания параметров Дг 0 и Дг 0 . 

ді 

Как видно из (23.38), абсолютная величина не мож^т превышать еди¬ 
ницу, поэтому требования к ошибке измерения и выдерживания Дг 0 не яв¬ 
ляются очень жесткими — допустимая погрешность может составлять не¬ 
сколько километров. 

Определим допустимую ошибку по Дг 0 . Взяв условия рассматриваемого 

ді 

выше примера (Ь = 10 000 км ), найдем, что величина —г равна примерно 

дг 0 

1000 сек и мало зависит от вида траектории (навесная или настильная). Если 

принять величину промаха Д2= 10 км , то допустима ошибка в Дг 0 , равная 
10 м/сек , что соответствует ошибке определения угла отклонения вектора ско¬ 
рости от плоскости прицеливания, равной ^5 угл. мин. Следовательно, допу¬ 
стимая ошибка в выдерживании направления вектора скорости оказывается 
того же порядка, что и рассчитанная выше допустимая погрешность в угле 
бросания. 


Следует отметить, что при анализе методов управления МБР 
мы предполагали, что дальность полета зависит только от парамет¬ 
ров движения ракеты в плоскости траектории, а боковое рассеяние 
определяется отклонениями от плоскости. В реальном случае, 
особенно при больших дальностях стрельбы и при учете вращения 
Земли, приходится считаться с влиянием на дальность и боковое 
отклонение всех шести параметров движения и учитывать это в ал¬ 
горитме управления. Требования к точности определения парамет¬ 
ров движения при этом практически не изменяются. 


б. Управление при запуске ИСЗ и межпланетных 
космических аппаратов 

Для определения требований к точности системы управления 
при запуске ИСЗ необходимо рассмотреть соотношения, связываю¬ 
щие пять геометрических элементов орбиты с начальными условия¬ 
ми движения в точке вывода спутника на орбиту. Рассмотрим со¬ 
отношения для большой полуоси и эксцентриситета, полагая для 
простоты, что точка вывода совпадает с перигеем орбиты (это усло¬ 
вие обычно выполняется). Поскольку вектор скорости в точке 
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вывода направлен по касательной к траектории, то в этом случае 
Ѳ 0 = 0. Используя соотношение (23.4), найдем 


е = 



2 



Из формул (23.5) и (23.11) получим 



(23.40) 


а = 




(23.41) 


Используя первые члены в разложении выражений (23.40) и (23.41) 
в ряд Тейлора, можно записать 

Де = е Го 8г о е Ѵо бі/о (23.42) 

= а Го б/* 0 + а Ѵо 6Ѵ 0 , 


а 


(23.43) 


где входящие в эти выражения безразмерные коэффициенты опре¬ 
деляются соотношениями: 

_ де л _ де 17 

^ г о г 09 в Ѵо яі/ 


дг о 


дѴ 0 


да г 0 


__да_ Ѵо - _ Д/'о 

— дѴ 0 а ’ ° г » — г 0 ’ 


ЬѴ 0 


ДѴ 0 


(23.44) 


Хотя эксцентриситет зависит от угла Ѳ 0 , однако из (23.4) еле- 

де 

дует, что вблизи Ѳ 0 =0 эта зависимость отсутствует, так как ^—*• О 

при Ѳ 0 -»-0. Поэтому ошибка в величине угла Ѳ 0 не сказывается на 
величине эксцентриситета при Ѳ 0 ~ 0. 

Дифференцируя формулы (23.40) и (23.41) и учитывая условие 
У 0 \ 1 

гг > 1, находим; 


V 


а 


л и 

«г, = 2 — = 
Г 0 


2 — 


Іо 

V, 


-- 2 I 


(23.45) 


«г.= 


Ѵ 0 ) 2 

М 


&ѵ 0 — 


- 2 №)• I 


(23.46) 
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Все коэффициенты ошибок (23.45) и (23.46) являются функциями 
относительной начальной скорости причем при Ѵо^>Ѵі эти 

функции являются монотонно возрастающими. 

Ограничимся рассмотрением случая, когда при выводе спутника 
на круговую орбиту оказывается Ѵо>Ѵр Предполагая, что откло¬ 
нения параметров Ѵо и г о от расчетных невелики, и учитывая (23.46), 
из (23.42) получаем приближенную формулу 

Ае = 2 ^ (23.47) 

У О г 0 

Здесь Ѵо — Ѵ г и г 0 — г 0 ’ — требуемые значения начальной ско¬ 
рости и радиуса-вектора круговой орбиты. 

Воспользовавшись соотношениями (23.45) и (23.43), определим 
требуемую точность выдерживания параметров движения Ѵо и Го 
при выводе ИСЗ на круговую орбиту в точке перигея. 

Из (23.45) при Ѵо = V, имеем 

^ = 2(бг 0 + бѴо). (23.48) 

и 


Если требования к точности выдерживания обоих параметров 
движения одинаковы, то 

Аа _ . ДѴо _ ^ Аг 0 
а Ѵ 0 г 0 ' 

При допустимом отклонении большой полуоси от требуемого 
радиуса круговой орбиты, равном 10 3 , имеем 


ДУ 0 _ Д/р 
Уо Го 


0,025% 


или ДѴ 0 2 м/сек, Д г 0 са 2 км. 

Если допустимое отклонение эксцентриситета орбиты ИСЗ 
от нуля равно 0,015 (т. е. приблизительно такое же, как у орбиты 
Земли), то при равных требованиях к точности выдерживания на¬ 
чальной скорости и радиуса-вектора из (23.47) получим 


^ = 0,005 = 0,5%. 

ѵ 0 г 0 

Для эллиптических орбит с ростом эксцентриситета требуемая точ¬ 
ность выдерживания расчетных параметров движения возрастает, 
так как монотонно возрастают коэффициенты ошибок (23.45) 
и (23.46). 

Если вывод спутника осуществляется не в точку перигея, то величина 
эксцентриситета будет зависеть также от направления вектора скорости 
в точке вывода. От направления вектора скорости и географических коорди¬ 
нат точки вывода зависят также значения пространственных элементов орби- 
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ты: долгота восходящего узла сГЬ, наклонение і и аргумент перигея ю п , 
как видно из соотношений [19]: 

Л = Х 0 — агс (зіп <р го іб Фо). (23.49) 

I = агс соз (соз ф го 5Іп фо), (23.50) 

м п = агсі 8(^^-) + То- (23.51) 

Входящие в эти выражения углы: 

А 0 — долгота точки вывода, 

Фго—географическая широта точки вывода, 

*фо — курсовой угол — угол между направлением вектора скорости и 
плоскостью меридиана, проходящей через точку вывода, показаны на 
рис, 23.12; 

7 о — угловое расстояние точки вывода от перигея, 



Рис. 23.12 


Дифференцируя соотношения (23.49) — (23.51), можно записать формулы 
для допустимых ошибок пространственных параметров в виде: 

С05 ф г0 І§ фо 

АЛ = — 1 + зіп 2 ф і|) 0 Д^ГО — 


_ ЗМ<Р Г0 _ 

соз 2 фо (1 + зіп 2 ф г0 1§ 2 г|> 0 ) 


Дфо. 


зіп <р ГО зіп фо соз <р го СОЗ я|) 0 

Аі = - :— :- Афгп —-:-:-Дф 0 , 

51 П і ^го сіп і ‘-•то» 


ЗІП I 


Асо„ = 


СОЗ фо 


П С05 2 фо СОЗ 2 ф го "Ь ЗІП 2 Ф Г о 

*6Ф Г0 8ІП( Ь 

+ соз 2 Ф„ + іб 2 ф го А +о + А То* 


(23,52) 


(23.53) 


(23.54) 
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Графики входящих в эти выражения коэффициентов ошибок приведены 
в [19]. 

Влияние различных начальных условий на элементы эллиптической орби¬ 
ты иллюстрируется табл. 23.2 (например, из таблицы видно, что величина г 0 
влияет на значения параметров а, е и со п и не влияет на параметры и і). 


ТАБЛИЦА 23.2 


Начальные условия движения 

Элемент эллиптической орбиты 

а 

е 

сП 

• 

1 

®п 

Г 0 . 

+ 

+ 

т— 

- - 

+ 

Ѵ 0 . 

+ 

+ 

— 

— 

+ 

^•о . 

— 

— 

И" 

— 

— 

фго . . . 

— 

— 

+ 

И" 

+ 

фо . 

— 

— 

+ 

И" 

+ 

. 

_ 

+ 

*- 

. 

+ 


Отметим, что значение ^зависит как от времени вывода на орбиту, так и 
от начальных условий, влияющих на величину аргумента перигея о) п . 

В качестве примера определим требования к точности выдерживания 
курсового угла ф 0 > т * е * направления вектора скорости в точке вывода. 

Полагаем, что ИСЗ выводится на орбиту с наклонением і = 65 д , а геогра¬ 
фическая широта точки вывода ф г0 = 60°. Расчетное значение курсового. 
угла при этом согласно (23.50) равно ф 0 = 58°. 

Из соотношений (23.52) — (23.54) найдем 

| Дфо | 0,95 ДсП, I Д^о I ^ 3,54 Ді, | Дфо | ^ 2,24 Дсо п . 

Из примера видно, что допустимая ошибка Дф 0 одного порядка с отклоне 
ниями ДА» Ді и Дсо п , величина которых в большинстве случаев может до¬ 
стигать единиц градусов. 

Приведенные в настоящем разделе примеры показывают, что 
требуемая точность системы управления запуском ИСЗ в основном 
определяется допустимыми ошибками в величине геометрических 
размеров орбиты ап е. 

В то же время при выводе спутников для встречи в космосе не 
меньшее значение приобретает точное выдерживание пространствен¬ 
ного положения их орбит, т. е. значений Д и і, поскольку ошибка 
в величине этих элементов может привести к тому, что начальное 
расстояние между стыкуемыми ИСЗ будет слишком большим. 

Остановимся на решении задачи попадания в Луну. В этом слу¬ 
чае система управления должна обеспечить соблюдение определен¬ 
ных начальных условий в точке вывода. Этими условиями в пло¬ 
скости траектории являются величины начальной скорости Ѵо и 
угла бросания Ѳ 0 (см. рис. 23.13), при заданных координатах точки 
вывода г о и фо. Анализ показывает [27], что аппарат еще достигнет 
поверхности Луны, если разбросы величин Ѵо и Ѳ 0 не превысят 
8Ѵ 0 =*= ± 12 м/сек, 6Ѳ 0 = ± 0,25°. При запуске искусственного 
спутнику Луны требования к системе управления примерно 
такие же, что и для попадания в Луну [27]. 
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Существенно возрастают требования к точности управления 
при облете Луны, если аппарат при возвращении должен попасть 
в определенный район на поверхности Земли. В этом случае очень 
точно должно быть выдержано время полета и ошибка в величине 
начальной скорости не должна превышать нескольких десятых до¬ 
лей метра в секунду. 

Особенно жесткими становятся требования к системе управления 
в случае вывода космического аппарата для полета к планетам 
солнечной системы. Так, допустимый разброс величины выходной 
геоцентрической скорости аппарата при полете к Венере составляет 

всего ±0,15 м/сек, а к Марсу — 
± 0,08 м/сек [27]. Достичь такой 
точности при выводе на траекторию 
в настоящее время практически не¬ 
возможно. Поэтому полет межпла¬ 
нетных космических аппаратов кор¬ 
ректируется на траектории с уче¬ 
том данных измерений параметров 
движения. 

В заключение следует отметить, 
что мы рассматривали движение 
космического аппарата в зависимости от его координат в началь¬ 
ной точке, таких, как г 0 (х 0 , у 0 ), Ѵо и Ѳ 0 . В реальном случае с по¬ 
мощью радиосредств непосредственное измерение указанных ко¬ 
ординат невозможно. Поэтому необходимо осуществить переход 
от данных координат к координатам, измеряемым радиосистемой. 
Эти вопросы рассматриваются далее в гл. 24. 



§ 23.6. АКТИВНЫЙ УЧАСТОК ТРАЕКТОРИИ КОСМИЧЕСКИХ 
АППАРАТОВ 

Активный участок траектории космического аппарата, начинаю¬ 
щийся в точке старта на Земле и заканчивающийся в точке вывода 
на кеплерову траекторию, можно разделить на несколько более 
мелких участков. На стартовом участке ракета-носитель дви¬ 
жется вертикально, с тем чтобы быстрее пройти плотные слои ат¬ 
мосферы. 

Затем на участке выведения происходит разворот ракеты на за¬ 
данную (программную) траекторию, при этом угол между продоль¬ 
ной осью ракеты и горизонтом (угол тангажа) меняется от 90° до 
расчетного конечного значения. Здесь же происходит отделение 
первых отработавших ступеней многоступенчатых ракет. 

На последнем участке (участке отключения) по достижении 
заданных начальных условий движения по кеплеровой траектории 
происходит выключение двигателей последней ступени. 

Уравнение движения ракеты на активном участке в проекции 
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на касательную к траектории можно записать следующим образом 
[16] (см. рис. 23.14): 

т-^=—« е ^со$а — тОзіпѲ — X, (23.55) 


где X — сила лобового сопротивления; О зіп Ѳ — проекция ускоре¬ 
ния силы тяжести на касательную к траектории; и е ~ — сила 


тяги, развиваемая ракетным двигателем; а — угол атаки; в первом 
приближении можно считать а = 0; и е — эффективная скорость 
истечения газов из сопла двигателя. 

Интегрируя уравнение (23.55) при 
начальных условиях 

т (4) = т 0 , V ((„) = Ѵ 0 , 
получим 


Ѵ — Ѵ а = иЛ — 


і 

I 


о зіп ѳ<и 


-і 


х_ 

т 


т 


Лі. 


(23.56) 



Рассмотрим движение ракеты в отсутствие силы тяжести и со¬ 
противления среды. Тогда из (23.56) при Ѵо = 0 получим формулу 
Циолковского 



т о 
т к 


(23.57) 


где Ѵ к и т к — скорость и масса ракеты после прекращения работы 
двигателей. 

Отношение ^ = г называется числом Циолковского. Формула 

Циолковского позволяет определить максимально достижимую 
(идеальную) конечную скорость одноступенчатой ракеты. Обозна¬ 
чив массу сгоревшего топлива т т , имеем 

/77 о == /77 к /77 х 

И 

Ѵ к = и е \пг=и е \п(і + ^]. (23.58) 


Увеличение конечной скорости ракеты согласно (23.58) возмож¬ 
но путем увеличения числа Циолковского и скорости истечения 
топлива. Величина г зависит от конструктивных особенностей и 
назначения ракеты. 

Для реальных конструкций величина г лежит в пределах 4—10 
[ 16] Верхняя граница скорости истечения химического ракетного топ- 
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лива близка к 4000 місек . Полагая и е — 3000 м/сек и г — 8, из 
(23.58) находим Ѵ к = 6250 м/сек. 

Фактически скорость ракеты вследствие действия сопротивления 
воздуха и силы притяжения оказывается значительно меньше, по¬ 
этому запуск космических аппаратов с помощью одноступенчатых 
ракет практически неосуществим. Однако возможно увеличение 
конечной скорости космического аппарата на активном участке 
путем использования составных многоступенчатых ракет, идея 
которых была предложена К. Э. Циолковским. После отделения 
первой ступени, двигатель которой сообщил ракете скорость Ѵи 
двигатель второй ступени сообщает облегченной ракете скорость Ѵ 2 > 
равную 

Ѵ 2 = Ые 2 ІП 2 а . 

Здесь и,е 2 — эффективная скорость истечения топлива в двигателе 
второй ступени; г 2 — число Циолковского для второй ступени. 

Аналогично определяется дополнительная скорость, сообщаемая 
каждой следующей ступенью, и при п ступенях конечная скорость 
оказывается равной 

Ѵкп = и ві 1п г і + и ег 1п г 2 + + и еп 1п г п . 

Если 



то 


Ѵ Кп = пи е Іт. (23.59) 

Таким образом, применение ракеты с п ступенями позволяет 
увеличить конечную скорость в п раз по сравнению с одноступенча¬ 
той ракетой с теми же значениями числа Циолковского и скорости 
истечения топлива. 

Так, двухступенчатая ракета, у которой и е , — и ег — 3000 місек 
и = г 2 = 8, позволяет получить скорость 12 500 м/сек. 

Потери в скорости, обусловленные действием силы тяжести и 
сопротивления атмосферы, в среднем составляют 2000—2500 м/сек 
[19]. Таким образом, двухступенчатая ракета в состоянии обеспе¬ 
чить вывод космического аппарата со скоростью, превышающей 
первую космическую. 

Основное влияние на свойства траектории активного участка ока¬ 
зывает закон изменения угла тангажа ракеты, так называемая 
программа угла тангажа ѲЦ) (рис. 23.15). При заданных конструк¬ 
тивных параметрах ракеты (величинах т 0 , т к , и е и пр.) параметры 
конца активного участка, а следовательно, полная дальность поле- 
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та Ьв случае МБР или форма и размеры орбиты ИСЗ целиком опре¬ 
деляются видом функции Ѳ(^). Программа тангажа существенно 
влияет также на требования, предъявляемые к системе управления. 

Разработка оптимальной программы тангажа является сложной 
вариационной задачей и решается в зависимости от конструктивных 
особенностей ракеты, ее системы управления и требований, предъ¬ 
являемых к запуску (критериев оптимальности). 

Применительно к задаче управления МБР можно отметить два 
основных критерия, используемых при выборе функции Ѳ(^) [75]. 
Первый критерий связан с необходимостью получения максималь¬ 
но возможной дальности полета. 

Второй критерий — критерий обес¬ 
печения минимального рассеяния. 

Как было показано в § 23.4, при 
заданной величине конечной ско¬ 
рости активного участка Ѵ к = Ѵо, 
определяемой конструкцией ра¬ 
кеты, существует оптимальный 

угол бросания, обеспечивающий * 

максимальную дальность стрель- Р ИС< 23.15 

бы. Однако при этих параметрах 

требования к величине рассеяния при заданной точности системы 
управления ракетой могут быть не выполнены. Тогда имеется воз¬ 
можность путем вариации угла тангажа найти такую программу, 
которая обеспечит требуемую точность стрельбы при незначитель¬ 
ной потере в дальности. Это возможно, если энергетика ракеты дос¬ 
таточна для перехода к навесным траекториям стрельбы, поскольку 
при этом происходит уменьшение коэффициентов ошибок по изме¬ 
ряемым параметрам (см. § 23.5). 

В случае запуска ИСЗ можно, например, выбирать такую про¬ 
грамму тангажа, которая обеспечила бы вывод спутника максималь¬ 
ного веса на заданную высоту орбиты. 

С увеличением высоты подъема над Землей уменьшается величи¬ 
на скорости, обеспечивающей движение по заданной орбите, но 
увеличиваются потери на преодоление силы тяжести. 

Расчеты показывают, что второй фактор является более сущест¬ 
венным и энергетически выгоднее производить вывод спутника в точ¬ 
ку перигея орбиты. В то же время, используя оптимальный закон 
изменения массы на активном участке, возможен вывод спутника на 
расчетную орбиту по переходной эллиптической траектории. В этом 
случае в некоторой точке переходной орбиты происходит отключение 
основного двигателя ракеты, а последняя ступень ракеты продол¬ 
жает набор высоты. В точке апогея переходной орбиты повторно 
включается двигатель последней ступени и спутник приобретает 
скорость, превышающую первую космическую. Дальнейшее его 
движение будет происходить по эллиптической орбите, перигей 
которой совпадает с апогеем переходной орбиты. 
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§ 23.7. КОРРЕКЦИЯ ТРАЕКТОРИИ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 


В процессе свободного полета космического аппарата часто воз¬ 
никает требование произвести исправление (коррекцию) его траек¬ 
тории. 

Изменение траектории КА производится на основании данных 
измерений истинных параметров его движения путем приложения 
импульсов тяги определенной величины и направления в нужный 
момент времени. Основным параметром коррекции является вели¬ 
чина приращения скорости А Ѵк> которую необходимо сообщить КА 
для перехода на новую траекторию. 

Весьма важной задачей является расчет оптимальной программы 
коррекции. Критерием оптимальности обычно является минималь¬ 
ный расход топлива; в некоторых случаях требуется обеспечить ми¬ 
нимальное время коррекции; возможны и иные критерии. При рас¬ 
чете программы коррекции необходимо выбрать число корректирую¬ 
щих импульсов, моменты их приложения, величину и направление 
управляющих ускорений. В общем случае методы расчета оптималь¬ 
ной программы коррекции траектории КА весьма сложны (см., на¬ 
пример, [18, 27]) и при расчетах широко используется современ¬ 
ная вычислительная техника. 

В качестве простого примера остановимся на коррекции орбиты искус¬ 
ственного спутника Земли. Поскольку управляющие ускорения вырабаты¬ 
ваются в течение кратких интервалов времени, можно считать, что за время 
действия корректирующего импульса координаты спутника практически не 
изменяются. Если требуется произвести коррекцию одного из элементов эл¬ 
липтической орбиты при однократном включении маршевого двигателя (одно- 
импульсная коррекция), то оптимизация программы коррекции заключается 
в определении момента приложения управляющего ускорения, обеспечиваю¬ 
щего наиболее эффективную коррекцию. Для этой цели можно воспользо¬ 
ваться дифференциальными уравнениями для оскулирующих элементов ор¬ 
биты, приведенными в [23]. В качестве иллюстрации выпишем эти уравнения 
для большой полуоси и наклонения эллиптической орбиты - 

сіа 

Л 


Здесь 5, Т и ѴР — составляющие управляющего ускорения по направлениям 
радиуса-вектора, касательной к траектории и нормали к плоскости орбиты 
соответственно. 

Согласно уравнению (23.60) при создании управляющего ускорения толь¬ 
ко по касательной к траектории (Тф 0, 5 = Ф — 0) для изменения большой 
полуоси орбиты наиболее выгодно приложить корректирующий импульс 
в перигее орбиты (когда г = г п = г мин ). Если же ЗфО, Т = 0, № = 0, то 
управляющее ускорение следует создать в момент прохождения спутником 
точки орбиты с истинной аномалией <р = 90°. Величину управляющего уско¬ 
рения в обоих случаях можно определить, зная значения элементов а и е ис¬ 
ходной орбиты и требуемое изменение большой полуоси. 

Из (23.61) нетрудно найти момент приложения управляющего ускорения, 
направленного по нормали к плоскости орбиты, для наиболее эффективного 

569 


(? V?) г. 


2еа 2 \ 

.«ТГ * 
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(23.60) 


(23.61) 



изменения наклонения орбиты. При круговой орбите корректирующий им¬ 
пульс следует приложить в точках, соответствующих значениям истинной 
аномалии <р = — со п или <р = те — со п , т. е. в узлах траектории. При эл¬ 
липтической орбите момент приложения корректирующего импульса зависит 
от значений а и е. 

Из табл. 23.3 видно, какие составляющие управляющего ускорения надо 
создавать для коррекции различных элементов эллиптической орбиты. 


ТАБЛИЦА 23.3 


Составляющие 


Элементы эллиптической орбиты 


управляющего 

ускорения 

а 

і 

е 

сП 

• 

1 

“п 


і 

і 

5 

+ 

+ 


1 

+ 

+ 

т 

+ 

+ 

— 

— 

+ 

+ 

V 

1 

1 

— 

— 

+ 

+ 

+ 



Используя уравнения, аналогичные (23.60) и (23.61), можно определить 
моменты приложения корректирующих импульсов и их величину при одно- 
импульсной коррекции любых элементов орбиты ИСЗ (см., например, [27, 76]). 

Управление параметрами коррекции осуществляется путем из¬ 
менения величины и направления вектора тяги, создаваемой марше¬ 
выми реактивными двигателями космического аппарата. Управляю¬ 
щие ускорения, сообщаемые аппарату маршевыми двигателями, 
обычно не превосходят десятых и даже сотых долей §. 

При движении вдали от небесных тел такие небольшие управ¬ 
ляющие ускорения позволяют решить большинство задач управле¬ 
ния движением космических аппаратов. 

В то же время при осуществлении мягкой посадки на Луну ав¬ 
томатической станции «Луна-9» создаваемые тормозной двигатель¬ 
ной установкой ускорения достигали нескольких §, [ПО]. 

Можно отметить два принципиально отличных способа управ¬ 
ления с помощью маршевых двигателей. Первый способ — поляр¬ 
ное управление, когда используется один маршевый двигатель, 
закрепленный на корпусе аппарата (рис. 23.16, а), и изменение на¬ 
правления вектора тяги Р производится путем изменения ориента¬ 
ции всего аппарата (или в небольших пределах — поворотом дви¬ 
гателя). 

Второй способ — декартовое управление, когда на космическом 
аппарате используется шесть двигателей (рис. 23.16, б) с плавным 
изменением силы тяги, дающих возможность получать нужное на¬ 
правление вектора тяги Р, не изменяя ориентации аппарата. 

Декартовое управление позволяет осуществлять маневр без 
задержки на переориентацию аппарата, принципиальная необхо¬ 
димость которой в ряде случаев может явиться недостатком поляр¬ 
ного управления. 


19В. Зак. 2072 
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Основными недостатками декартового управления являются 
большая конструктивная сложность и менее надежная работа дви¬ 
гателей с плавно регулируемой тягой. Кроме того, как показано 
в § 25.3, расход топлива при декартовом управлении больше, чем 
при полярном. 



Рис. 23.16 


Управление ориентацией космического аппарата осуществляет¬ 
ся с помощью малогабаритных реактивных двигателей (микродви¬ 
гателей), вектор тяги которых не проходит через центр масс, либо 
с помощью вращающихся масс (маховиков). 



Рис. 23.17 


Для изменения ориентации аппарата относительно одной из его 
осей требуется 4 двигателя, создающих попарно вращающий момент 
в противоположных направлениях. Поэтому для независимого уп¬ 
равления ориентацией аппарата относительно осей связанной сис¬ 
темы координат (х, у, г) требуется 12 реактивных двигателей 
(рис. 23.17, а). Если можно допустить поочередное изменение ориен¬ 
тации относительно каждой оси, то достаточно иметь 8 двигателей 
(рис. 23.17, б). При этом, однако, угловые движения по курсу и 
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тангажу (определяемые отклонением углов ф и ѵ от заданных зна¬ 
чений) оказываются взаимно связанными, а угловые движения по 
крену не зависят от угловых движений по курсу и тангажу. 

Наличие связи между угловыми движениями по курсу и тангажу 
усложняет систему управления ориентацией [19]. 

Преимуществом реактивных двигателей при ориентации и ста¬ 
билизации космических аппаратов является возможность получе¬ 
ния значительных моментов и плавного их изменения, недостат¬ 
ком — ограниченный запас топлива. Маховики не позволяют полу¬ 
чить управляющий момент, превышающий собственный кинети¬ 
ческий момент маховика, однако время их работы (при питании 
от солнечных батарей) может быть весьма длительным. Поэтому луч¬ 
шие характеристики имеют системы управления ориентацией, гіс- 
пользующие комбинацию реактивных двигателей (для компенсации 
больших возмущений и изменения момента на значительную вели¬ 
чину) и маховиков (для устранения малых возмущений). 


Контрольные вопросы 

1. В чем заключается принципиальное отличие методов управления кос¬ 
мическими аппаратами и ракетами ближнего действия? Чем оно обусловлено? 

2. При каких допущениях движение космического аппарата является 
кеплеровым? 

3. При каких начальных условиях траектория спутника будет окруж* 
ностью? 

4. В каком случае истинная аномалия является линейной функцией 
времени? 

5. В чем смысл использования понятия эксцентрической аномалии? 
Дайте графическое ее определение. 

6. Запишите уравнение Кеплера и поясните смысл входящих в него 
величин. 

7. Перечислите элементы эллиптической орбиты и дайте их определение. 

8. Укажите основные источники возмущения орбит ИСЗ. К чему при¬ 
водит их влияние? 

9. Как найти первую и вторую космические скорости? 

10. От чего зависят ошибки по дальности и курсу при полете МБР? 
Каково их влияние? 

11. Укажите источники ошибок пространственных элементов орби¬ 
ты ИСЗ. 

12. Укажите этапы вывода ИСЗ на траекторию при наличии переходной 
орбиты. 

13. В чем особенности полярного и декартового управления косми¬ 
ческого аппарата? 

14. Укажите способы управления ориентацией космического аппарата. 

15. Укажите направления и точки приложения управляющих ускоре¬ 
ний при коррекции большой полуоси и наклонения орбиты ИСЗ. 

16. Укажите способы создания управляющих воздействий при управле¬ 
нии движением КА. 

17. Укажите способы создания управляющих воздействий при управле¬ 
нии ориентацией КА. 

Литература [16, 18, 19, 20, 23, 24, 27, 74, 75, 76, 77, ПО]. 
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24 


РАДИОТЕХНИЧЕСКИЕ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 
ДВИЖЕНИЕМ И КОНТРОЛЯ ТРАЕКТОРИИ 

КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 


§ 24.1. НАЗНАЧЕНИЕ И ОСОБЕННОСТИ ИСПОЛЬЗОВАНИЯ 
РАДИОСРЕДСТВ В СИСТЕМАХ УПРАВЛЕНИЯ 
КОСМИЧЕСКИМИ АППАРАТАМИ И МБР 

В предыдущей главе при обсуждении вопросов динамики поле¬ 
та космических аппаратов и МБР был определен круг задач, решае¬ 
мых системой управления движением. На активном участке полета 
система управления должна обеспечить требуемое сочетание пара¬ 
метров траектории в момент выключения двигателя. После вывода на 
орбиту система управления производит коррекцию траектории 
с целью ее исправления или осуществления необходимого маневра. 

Методы и средства решения этих задач могут быть существенно 
различными. В любом случае в функции системы управления долж¬ 
но входить: 

— определение истинной траектории полета аппарата на основе 
измерения параметров его движения; 

— сравнение действительной траектории с расчетной (програм¬ 
мой полета); 

— выработка и передача на исполнительные органы аппарата 
команд и программ управления. 

Иногда (например, при управлении на активном участке) фор¬ 
мирование команд управления осуществляется путем непосред¬ 
ственного сравнения измеренных параметров движения с их рас¬ 
четными значениями, например, на основе алгоритмов, рассмотрен¬ 
ных в § 23.5. 

В общем случае функциональная схема системы управления 
может быть представлена в виде, показанном на рис. 24.1, где при¬ 
менены следующие обозначения: ИУ — измерительное устройство; 
ВУУ — вычислительное и управляющее устройство; КПУ — ко¬ 
мандно-программное устройство; ОУ — органы управления. 

На рис. 24.1 можно отметить четыре основных потока информа¬ 
ции, имеющихся в системе. Первый поток ( 1 ) связан с измерением 
параметров траектории КА. Второй поток (2) служит для передачи 
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траекторных данных (после соответствующего преобразования) на 
вычислительное устройство. Третий поток (3) необходим для пере¬ 
дачи на борт аппарата команд управления. Наконец, четвертый по¬ 
ток ( 4) доставляет командные сигналы к органам управления. 

При управлении аппаратом в реальном масштабе времени все 
четыре потока информации существуют одновременно, образуя замк¬ 
нутую систему автоматического управления [некоторую особен¬ 
ность имеет управление выключением двигателя на активном уча¬ 
стке, когда измерение параметров движения и вычисление алгорит¬ 
мов управления ведется непрерывно, а команда управления подает¬ 
ся единовременно в момент удовлетворения соотношения (23.35)]. 

В ряде случаев каждый поток информации может существовать 
раздельно во времени. Рассмотрим в качестве примера одну из воз- 


Траектория 



Программа Разовые 

полета команды 

оперативного 
управления 


Рис. 24.1 


можных процедур коррекции траектории космического аппарата. 
При пролете аппарата в зоне видимости измерительного пункта 
в измерительном устройстве получается информация о параметрах 
движения КА, которая здесь и запоминается. Затем в нужный мо¬ 
мент времени эта информация выдается в вычислительное устрой¬ 
ство, где рассчитывается программа коррекции (количество, вели¬ 
чина и момент приложения корректирующих импульсов). На борт 
космического аппарата эта программа передается в удобное по ус¬ 
ловиям радиосвязи время и запоминается в КПУ. В нужный момент 
времени команды КПУ поступают на исполнительные органы ап¬ 
парата и осуществляется исправление его траектории. После про¬ 
ведения коррекции для оценки ее результатов может опять произво¬ 
диться измерение параметров движения и вычисление новой траек¬ 
тории полета. 

Рассмотренный способ управления не является единственно 
возможным и целый ряд операций может быть совмещен во времени. 

При возникновении на объекте каких-либо непредвиденных си¬ 
туаций (в том числе, аварийных), например, повреждение части ап¬ 
паратуры, возникает необходимость оперативного вмешательства 
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в его работу. Такое управление осуществляется с помощью разовых 
команд, выдаваемых оператором и немедленно исполняемых бор¬ 
товой аппаратурой (команд на включение резервных комплектов 
аппаратуры, на аварийную посадку аппарата и пр.). 

В соответствии с принципом работы, составом и размещением 
аппаратуры измерительных и управляющих устройств системы 
управления движением космического аппарата можно разделить 
на три группы: автономные, командные и комбинированные. 

Из автономных следует прежде всего отметить инерциальные и 
астронавигационные системы. Виды и принципы действия некоторых 
таких систем описаны в § 4.1. Точность автономных систем в ряде 
случаев оказывается недостаточной. Так, например, в инерциаль¬ 
ных системах происходит накопление ошибок измерения при уве¬ 
личении времени полета. Источниками ошибок являются также от¬ 
клонения фактических условий полета от расчетных, принятых при 
составлении программы. 

Более высокую точность в настоящее время обеспечивают радио¬ 
технические командные системы управления. Если работа системы 
происходит в соответствии с принципом телеуправления 1-го вида, 
то измерительные, вычислительные и командные устройства систе¬ 
мы располагаются на Земле на измерительных пунктах, в вычисли¬ 
тельном центре и пункте управления. Измерение параметров дви¬ 
жения производится радиотехническими средствами контроля траек¬ 
тории; выработанные команды и программы коррекции передаются 
на борт аппарата по командной радиолинии. 

Программа полета при радиоуправлении может в случае необ¬ 
ходимости изменяться, поэтому командные системы обеспечивают 
более гибкое управление по сравнению с автономными. Недостатком 
телеуправления 1-го вида является уменьшение точности при уве¬ 
личении расстояния до аппарата. 

Командные системы могут работать и в режиме телеуправления 
2-го вида. В этом случае измерение параметров движения КА осу¬ 
ществляется с помощью бортовой аппаратуры, а вычисление и вы¬ 
работка команд управления производится на Земле, куда по линии 
связи передаются результаты измерения. Если определение коор¬ 
динат аппарата производится, например, относительно планеты на¬ 
значения или другого КА, то точность такой системы увеличи¬ 
вается при приближении к цели. 

Наибольшую точность и гибкость могут обеспечить комбини¬ 
рованные системы управления, использующие как нерадиотехни¬ 
ческие, так и радиотехнические измерительные устройства. 

Автономные устройства целесообразно использовать в системах 
стабилизации углового положения аппарата и управления его 
ориентацией, а также для управления (после команды с Земли) 
маршевыми двигателями в соответствии с программой. Радиотехни¬ 
ческие средства обеспечивают измерение координат и скоростей 
аппарата с высокой точностью, а также используются для передачи 
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на борт объекта команд и программ управления. По радиолинии 
«борт-земля» осуществляется передача телеметрических данных 
о состоянии аппарата, которые также могут использоваться при 
выработке команд управления. 

Особенности командных радиолиний управления и телеметриче¬ 
ских линий рассматриваются в [2, 3, 82]; в дальнейшем эти вопросы 
не затрагиваются. Основное внимание в настоящей главе будет 
уделено вопросам построения радиотехнических средств контроля 
траектории КА и МБР и анализу точности этих средств. Освещаются 
также некоторые методы, используемые при расчете траекторий по 
результатам радиотехнических измерений (вторичная обработка 
информации). 

При проектировании радиотехнических средств контроля траек¬ 
тории следует учитывать особенности использования этих средств 
для КА и МБР. Из их числа необходимо отметить следующие. 

1. Как отмечалось в гл. 23, закон движения космического аппа¬ 
рата или МБР на этапе свободного полета может быть определен за¬ 
ранее и неизвестными здесь являются только ряд параметров, опи¬ 
сывающих этот закон, например шесть оскулирующих элементов 
орбиты ИСЗ. Эти параметры на участках орбиты, где происходит 
работа измерительной системы, могут быть приняты постоянными. 
Данное обстоятельство позволяет существенно упростить синтез 
систем вторичной обработки информации. 

При синтезе системы первичной обработки можно полагать, что 
параметры движения аппарата х (І) могут быть представлены на 
интервале наблюдения Т в виде разложения по известным функ¬ 
циям времени с неизвестными коэффициентами (см. гл. 18): 

х (І) = А-о “Ь /і (І) -)- А , 2 /2 (О ••• ~1~ (24.1) 

В качестве функций (/) удобно использовать степенные поли¬ 
номы, в частности, представлять х (I) в виде ряда Тейлора 

х (і) = К 0 + (* — і 0 ) + К 2 {і ~/ о)2 , (24.2) 

где іо — некоторый момент времени, к которому относятся случай¬ 
ные величины Х[. 

Возможны и другие способы разложения х(і) у например, по по¬ 
линомам Чебышева. Достоинством разложения в ряд Тейлора яв¬ 
ляется то, что коэффициенты ряда соответствуют реальным парамет¬ 
рам движения (дальности, скорости и пр.). 

При разумном ограничении длительности интервала Т в ряде 
(24.2) может быть взято всего несколько членов. 

Сложнее обстоит дело при измерении параметров активного 
участка траектории, где на аппарат действует неизвестная и пере- 
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менная по величине сила тяги двигателя. Однако и здесь можно по¬ 
лагать, что на небольших интервалах времени (Т < 1 сек) тяга двига¬ 
теля (а следовательно, и ускорение аппарата) примерно постоянна. 
Это дает возможность в (24.2) учитывать приемлемое количество 
членов. 

Если параметр х ( I ) представляет собой дальность до аппарата, 
то для большинства практических задач достаточно ограничиться 
учетом в (24.2) только радиальной скорости и радиального ускоре¬ 
ния. 

2. Системы контроля траектории КА или МБР, входящие в кон- 
тур управления, строятся преимущественно как системы с актив¬ 
ным ответом. Если задача определения траектории решается назем¬ 
ными средствами, то на борту объекта устанавливается приемо- 
ответчик, осуществляющий ретрансляцию передаваемых с земли 
сигналов. Включение ретранслятора на данном объекте может про¬ 
изводиться по командам, поступающим с пункта управления. В этом 
случае в течение требуемых промежутков времени на входе наземной 
станции контроля траектории будет иметься сигнал только от од¬ 
ного объекта, даже если в зоне видимости станции находится не¬ 
сколько объектов. Отсюда следует, что перед подобными системами 
можно не ставить задачу разрешения нескольких целей, что облег¬ 
чает условия их работы по сравнению с обычными радиолокацион¬ 
ными системами. 

3. Предъявляемые требования к точности измерения параметров 
движения являются весьма высокими. Требуемое для обеспечения 
высокой точности превышение сигнала над помехой в ряде случаев 
оказывается достаточным для надежного обнаружения сигнала. 
При этом оказывается возможным исключить из рассмотрения во¬ 
просы обнаружения объекта. 

4. Полученные в результате наблюдения над сигналом в тече¬ 
ние времени Т значения параметров движения [величины Кі из 
(24.2)] должны выдаваться в цифровой форме, поскольку последую¬ 
щая обработка производится в цифровых вычислительных машинах. 

Наиболее распространенным методом оптимизации систем конт¬ 
роля траектории КА и МБР является метод, основанный на исполь¬ 
зовании теории совместных статистических точечных оценок. Основ¬ 
ные положения этой теории и примеры ее использования примени¬ 
тельно к радиотехническим измерительным системам приводятся 
в следующем параграфе данной главы. 

В настоящее время в комплексах радиоуправления космически¬ 
ми аппаратами преимущественное распространение получили си¬ 
стемы траекторных измерений с непрерывным излучением [17]„ 
[65], позволяющие получить большее значение энергии сигнала за 
время Т, чем системы с импульсным излучением, и, кроме того, 
обеспечивающие совместное измерение параметров движения с 
высокой точностью. В этой связи в настоящей главе основное вни¬ 
мание будет уделено именно таким системам. 
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§ 24.2. ПОТЕНЦИАЛЬНАЯ ТОЧНОСТЬ СОВМЕСТНОЙ 
СТАТИСТИЧЕСКОЙ ОЦЕНКИ ПАРАМЕТРОВ ДВИЖЕНИЯ 
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 


а. Методы оценки параметров 

Для рассматриваемого нами случая измерения параметров дви¬ 
жения задача оценки может быть сформулирована следующим обра- 
зомѵ Пусть на вход измерительного устройства поступает аддитив¬ 
ная смесь сигнала и шума 


У(0 = М*, + (0. 

где X — вектор случайных неизвестных параметров сигнала с ком¬ 
понентами %і (і = 1 , 2, ..., Ы), часть из которых характеризует 
искомые параметры траектории КА, а часть является паразитными,, 
т. е. не несущими полезной информации, параметрами. 

Предполагается, что на интервале наблюдения Т величины Хі по¬ 
стоянны. 

На основании приема реализации колебания у (I ) в течение ин¬ 
тервала времени Т измерительное устройство должно сформировать 

вектор оценки неизвестных параметров Х° = В [у (^)] таким обра¬ 
зом, чтобы оценка Х° в каком-то заранее заданном смысле была воз¬ 
можно ближе к истинному значению X. В результате синтеза необ¬ 
ходимо найти оптимальное правило работы устройства (вид опера¬ 
тора В [у (/)] и определить получающуюся при этом потенциаль¬ 
ную точность оценки (качество оценки). 

Как известно [78], вся доступная информация об интересующих 
нас параметрах сигнала содержится в апостериорном распределений- 

вероятностей Р У (Х), которое определяется как 


Р,(^=*Р^.Рг(у), 

где Р (х) — априорный закон распределения вектора X; Р (у )— 
функционал правдоподобия; к — коэффициент, не зависящий от 

X и определяемый из условий нормирования распределения 

рДІ). 

Следовательно, в оптимальной системе должно осуществляться 
формирование на основе принятой реализации у (I) апостериорного- 

распределения Р у (X). Далее путем анализа функции Р у (X) должно 
быть принято решение о значении оцениваемых параметров. 

Правило решения (метод оценки) определяется принятым кри¬ 
терием оптимальности. Как указывалось в § 18.2, одним из наиболее 
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удобных и достаточно универсальных может служить критерий ми¬ 
нимума среднеквадратической ошибки (СКО), являющийся част¬ 
ным случаем критерия минимального среднего риска, имеющим место 
при квадратичной функции потерь. 

Известно, что минимум СКО обеспечивается при использовании 
байесова правила решения, согласно которому за значение оценки 
принимается абсцисса центра тяжести апостериорного распределе¬ 
ния Р у (X), что соответствует условному математическому ожиданию 
вектора X при данной реализации у (і). 

Если распределение Р у (X) симметрично (что обычно выполняется 
на практике при высоких точностях оценки), то эквивалентными 
байесову правилу оценки является метод максимума апостериор¬ 
ной вероятности, а при определенных условиях (см. ниже) и метод 
максимального правдоподобия. 

При использовании метода максимума апостериорной вероят¬ 
ности в качестве оценки принимается значение вектора X , соответ¬ 
ствующее максимуму функции Р У (Х). Значения компонент вектора 

находятся путем решения системы N уравнений вида: 

дР (\) д ( /->\ ) 

-4^ = ж;И’-) /> г<>')) = °. (24.3) 

/= 1, 2, 3, ..., N. 

Согласно методу максимального правдоподобия оценки пара¬ 
метров Хі являются корнями системы N уравнений правдоподобия 

±Р Г (У)=0, і = 1, 2, 3, N. (24.4) 

ь 

Полученное таким образом значение вектора Х° соответствует 
максимуму функционала правдоподобия. 

Сравнивая выражения (24.4) и (24.3), видим, что отличие метода 
максимума апостериорной вероятности от метода максимального 
правдоподобия заключается в учете априорного распределения не¬ 
известных параметров. Однако, как указывалось в § 18.2, чем более 
высокая точность оценки требуется, тем в меньшей степени свойства 
оптимальной системы зависят от вида априорного распределения 

Р (X). Поэтому обычно полагают это распределение равномерным 
во всем интервале изменения неизвестных параметров. В рамках 
этого допущения оба метода оценки становятся эквивалентными. 

Имея в виду это обстоятельство, дальнейшее рассмотрение будем 
вести применительно к методу максимального правдоподобия. 

Отметим, что при получении оценок методом максимального 
.правдоподобия не обязательно использовать непосредственно функ- 
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ционал правдоподобия. За исходную может быть взята любая функ¬ 
ция, связанная с Р-* (у) взаимно однозначным преобразованием, при 

х 

котором не происходит сдвига ее максимума по осям Хі. В качестве 
такой функции часто используется 1п Р^(у). 


б. Потенциальная точность оценок 
максимального правдоподобия 


Для случая помех на входе системы, имеющих характер гауссова 
белого шума, как показано в § 18.2, 


Р Т (у) = Се 



(О—« с 0. >•) 2 <Ч 



(24.5) 


В теории оценок доказывается, что при высоких точностях лога¬ 
рифм функционала правдоподобия вблизи истинного значения оце¬ 
ниваемых параметров с достаточной точностью может быть пред¬ 
ставлен в виде [45] 


1пР Г (у) - I 







N N 


і= 1 к= 1 


а 2 /, (Г) 

діі д\ к 


(Х г — Хі) (Хь — Xь) 


(24.6) 


Значения оцениваемых параметров находятся путем решения 
системы уравнений 


дь(Т) 

д\і 




(24.7) 


Эти уравнения определяют оптимальное правило решения. 

При выполнении условий (24.7) распределение Р- (и) в области, 

близкой к Х°, будет иметь вид многомерного нормального распре¬ 
деления. Матрица ||с||, составленная из средних значений вторых 
производных 


/ дП(Т) \ 

\ д\і д\% / 



(24.8) 


полностью характеризует это распределение. 

Корреляционная матрица совместных статистических оценок 
параметров обратна матрице \\с\\: 

Ц6ІІНМІ- 1 . 

Ее элементы определяют размеры и ориентацию многомерного 
эллипсоида рассеяния в пространстве оценок [45]. Для оптимальной 
системы эллипсоид, определяемый матрицей |&||, будет лежать 
внутри всех эллипсоидов, соответствующих любым другим методам 
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оценки. В этом случае дисперсии оценок параметров, являющиеся 
диагональными элементами матрицы || к || 

= *» = тй 1 (24 - 9 > 


(где | сц | — алгебраическое дополнение элемента сц\ | с | — опре¬ 
делитель матрицы || с ||), будут равны минимально достижимым зна¬ 
чениям при принятой форме сигнала и виде функции х (і) (см. 
24.1). 

Путем выбора соответствующей формы сигнала можно добиться, 
что матрица || с ||, а следовательно, и матрица || к || будут диаго¬ 
нальными. 

При этом ошибки в оценках отдельных параметров становятся 
независимыми, т. е. на точность измерения какого-либо параметра 
не сказывается, являются ли другие параметры сигнала неизвест¬ 
ными или они определены заранее. Для независимых оценок 



(24.10) 


Найдем выражения для элементов с^. Для этого в соответствии с (24.8) 
дважды продифференцируем соотношение для ЦК) из (24.5) и учтем, что 

/ Гг ... Л ГѴІ д % и с (іЛ) 


ч I [у(0— 
г 


дЦ дк к 


/ Г д*и с {1 Т) . \ 


ІІу — 


/Г д*и с {( ) 
- \ .) “ш (0 д'к{ д\ к 


йі у = 0 , 


так как мы полагаем, что среднее значение шума равно нулю. 

Тогда элементы матрицы ||с|| определяются следующим выражением: 


с ік — 



(24.11) 


Запишем сигнал, излучаемый передающим устройством, в виде 

и с (() = Ке {Л (і) е^“* * |, (24.12) 

где А(і ) —комплексная огибающая (модулирующая функция) сигнала; 
примем, что 


г ) \ А (і) \ 2 (Н = 1; 
т 

со 0 — известная точно частота несущего колебания. 

В процессе распространения от наземной станции к космическому аппа¬ 
рату и обратно, а также при преобразовании в бортовом ретрансляторе сигнал 
претерпевает изменение интенсивности, происходит задержка его модули¬ 
рующей функции на величину %(і) и изменение полной фазы высокочастотного 
заполнения — ф(^). 
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Известно [47, 78], что зависимость потенциальной точности оценок от 
случайной, но постоянной на интервале Т интенсивности сигнала во всех 
случаях оценки имеет одинаковый характер. Точность оценки пропорциональ¬ 
на фактической интенсивности принятого сигнала и не зависит от того, из¬ 
вестна или нет эта интенсивность. Это позволяет в дальнейших формулах 
учитывать амплитуду принимаемых колебаний 1! 0 в виде множителя и счи¬ 
тать, что все неизвестные параметры сигнала заключены в величинах т(^) и 

'НО- 

Если от измерения к измерению интенсивность сигнала изменяется, то 
полученные далее выражения для точности оценок должны быть усреднены 
по всем возможным значениям амплитуды. 

Запишем принимаемый сигнал в виде 

и с О, Т) = и 0 Ке [А [I —х (*)] е _/ф (/) е' ш " *}. (24.13) 

По аналогии с (24.2) представим 

• • 

т (0 = т о + т (I —^о) + 2Г (* — ^о) 2 + ••• (24.14) 

Связь между неизвестными параметрами траектории объекта и входящими 

в (24.14) случайными коэффициентами т 0 , т, ти т. д. должна устанавливаться 
исходя из физических соображений. Не учитывая дополнительного запазды¬ 
вания сигнала при ретрансляции, можно записать 


/Л 2Я (0 2 

* (0 = -Г - = 7 

где Я (0 — дальность до объекта; с — скорость света. 
Сравнивая (24.14) и (24.15), получаем 

2 . 2 . .. 2 .. 

Ч = ~ Ко, т = 7'#* ^ = -Яит. д. 


#о + Я (* — *о) + 2 і — *о) 2 + 


■ • • 


(24.15) 


Следует отметить, что в соотношении (24.15) не учитывается изменение 
параметров движения за время ретрансляции. При необходимости это может 
быть учтено путем введения соответствующих поправок. 

Изменение фазы сигнала может быть записано в виде 


Ф (0 — Фо + Ф (* — *о) +21 — ^о) 2 + • • • 


Начальная фаза высокочастотного заполнения <\> 0 при обычно исполь¬ 
зуемых высоких значениях частоты © 0 не может быть измерена однозначно. 
Поэтому полезную информацию о дальности следует получать, оценивая 

Фо 

значение т 0 , а не фо* Для дальнейшего удобно обозначить — через т 0 ^. Раз¬ 


личие между т 0 и т 0( |, состоит в том, что первая величина практически может 

быть измерена, а вторая — нет. 

Обозначим 


Рі 0» 0 — т (0 — т о + т (I — ^о)+ 2і (* — ^о) 2 + • • •» 


р*{і, Т ) 


'КО 

©О 


— т 04 + ^ (і — { о) + щ (I — <о) 2 + 


• . . , 


(24.16) 
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и запишем принимаемый сигнал в виде 


и с (і, Т) = Ѵ 0 Ке (л \і - Р х 0,1)] е /ш » х ^ ] } = 

= [А (х х ) е^" 0 ** + Л* (х х ) е _/ш ° *•], 


(24 Л 7) 


где 


Х 1 = {—р 1 ({, х); 
х 2 = і — Р 2 (і, Х); 

Л* (*і) — величина, комплексно сопряженная с А (х^). 
Продифференцировав (24.17) по X*-, получим 


аи с {і, х) _ 

ЭХ, 2 


Гал а*і 
ах, е 


2 + ІЩ Л е^““ + 


-=— ~р / ш о а 8 — іѴл« Л *•=?-= р —1 ш оХ 2 


а* х ах, е 


/® „ л *ах7 е ' 


<э« с (г, х) 

Аналогичный вид имеет соотношение для ^—. Произведение 


ди с ди с 

(УП аГ с °Д е Р жит члены, быстро осциллирующие за счет множителей 

е 2/о) 0 * 2 и е — 2}ш 0 х 2 ' 

Будем считать, что со 0 7 1 >1 и, кроме того, спектр функции А(1) ограничен 
частотами, много меньшими частоты со 0 . 

В этом случае после интегрирования в соответствии с (24.11) члены, 
содержащие осциллирующие множители, обратятся в нуль. Тогда соотноше¬ 
ние для сіь запишется в виде 


с ік— 2М 


І Лк , 2 «> 2 Ш*— 2 — 2 4- 

Ѵ 0 ^ Г дх 2 дХі д\ к + /(0 0 I Л I дх . дХк + 

ГТ1 \ 


+ /© О 


* дА* 
дх г 


дАЛ \дх г дх 2 дх г дх 2 1\ 


А~\ \дх х _.. в 

Л* - -1 - - I - і -: 

дх г \ [ ах, ах# * ах# ах 


? 1 

'‘Л 


(24.18) 


Производные, входящие в (24.18), должны вычисляться в точке % — Х, р . 
Как известно, потенциальная точность слабо зависит от истинной величины 
оцениваемых параметров. Поэтому для упрощения дальнейших выкладок 
положим 


Тогда 


О и Р 1 (і, 0) = Р 2 {1, 0) = 0. 


дА 

^ Х 1 Т=)^= о 


дА . 

= аГ =*<*>• 


Представив А (і) в виде 


А{() = а(() 


(24.19) 
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где а (і) характеризует амплитудную модуляцию сигнала, а ф (і)— фазовую^ 
с учетом соотношений 

дх х _ _ др г О, Г) 

діі діі 

И 

дх 2 _ _ др 2 0, х) 

0Х* дХ/ ’ 


получим 


где 


с ік — с ік + с ік> 


2 

с \ к = & <0 + а2 (0 < 01 ^ 


,2 

ік 


V 1 

.2^0 


дТ’з 


- ©л іі 1 (/) і 


’О N. 


діі дІ к 


(24.20) 


, и о Г „ . • ТдРг дР 2 дР г дР 2 1 , 

ік —“о іѴ 0 ] а Ф Ю [ діі ді к + ді к ах,] йи 


В дальнейшем мы будем полагать, что подлежащими измерению парамет¬ 
рами траектории является дальность до объекта і? 0 , его радиальная скорость. 

Я и ускорение Я, причем і? 0 определяется путем оценки запаздывания моду¬ 
лирующей функции сигнала, а Я и Я — путем оценки параметров полной 

фазы высокочастотного заполнения. Влиянием Я и Я на характеристики моду¬ 
лирующей функции пренебрегаем. Кроме того, полагаем, что интересующие 
нас значения параметров движения относятся к середине интервала наблю¬ 
дения, расположенного от— 772 до 772, т. е. і 0 = 0. 

Тогда можно записать 

Р г (і, х) = т„ = *і = -§-Я„ (24.21). 

хі ~2~ х і 2 — ~2 ^-4 (24.22). 



Найдем значения производных, входящих в (24.20): 


дР 2 

Ж х 



д_Р_ г 

д\ г 

дР 2 


= 1 , 


/= 2 , 


3, 4 


дР і 


і 

V 


I/, к= 2, 3, 4 

*-2 дР 2 


= 0, 

к — 2, 3, 4 


(24.23)’ 

ік~ 2 

(Л—2)! * 


С учетом (24.23) выражения для элементов матрицы принимают вид: 


Сц — 




(0+а 2 (0 Ф г 


(24.24'). 
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Сік = — <»о 
й=2, 3, 4 


(‘ 

г 0 (А —2)! ^ 


ІІ-2 „8 


Я 2 (0 0 (О Л, 


(24.24”) 


*>оХ 


ЛЬ-2.,3.4 ѴѴо (* —2)! (А—2)1 


2 

Г 1 1 + к ~ 4 а 2 (1)йі. (24.24”') 


Из выражения (24.24*) следует, что если частотная модуляция в сигнале 

отсутствует (ф(і) =0), то оценки параметров модулирующей функции и пол¬ 
ной фазы всегда независимы (< с& = 0). Точность измерения дальности при 
таком сигнале не зависит от того, известны или нет начальная фаза сигнала, 
а также скорость и ускорение объекта. 

Как указывалось в § 24.1, для целей контроля траектории преимущест¬ 
венное распространение получили в настоящее время системы с непрерыв¬ 
ным излучением, в которых для измерения дальности используются различ¬ 
ные виды частотной или фазовой модуляции сигнала. В этом случае следует 
полагать а(/)==1, и матрица ||с|| примет вид [после вычисления элементов 
См в соответствии с (24.24 г// )] 

I с \\ с \2 с \г С \А 


с = 


Т 0 ©о 24 


со 0 12 0 


(24.25) 


где 


4 

с'п = | Ф 2 (0 <И ; 


'0 320 


= -ш 0 I 


^—2 ; 


ф (0 йі. 


Из (24.25) с учетом (24.9) могут быть найдены дисперсии оценок интере¬ 
сующих нас параметров движения. 


в. Потенциальная точность оценок при некоторых 
формах сигнала 

В качестве примеров применения изложенной теории рассмотрим 
следующие виды сигналов, интересные с точки зрения практиче¬ 
ского использования в системах контроля траектории: 
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1) непрерывный немодулированный сигнал, 

2) сигнал с синусоидальной частотной модуляцией (СЧМ). 
Непрерывный немодулированный сигнал широко используется 

в допплеровских и фазометрических системах контроля траектории. 
Однозначное определение дальности при таком сигнале практически 
невозможно. Найдем точность оценки скорости и ускорения. В этом 
случае матрица ||с|| может быть представлена в таком виде (как 
это следует из материала, изложенного выше петитом): 




С 22 0 

С2А 

ІИІ = 

^33 

0 



С 44 



Здесь і/ 0 и 7 ^- — амплитуда и несущая частота 

Ы 0 — спектральная плотность шума. 

Дисперсия оценки скорости равна 


(24.26) 


сигнала; 


2 _( С у Ы 0 1 _ ( с у 12 ЛГ 0 

к ~\Ч ѵі 4 V 2 / 


(24.27) 


Дисперсия оценки ускорения равна 



с 

2 


2 N 0 

и 2 


с 22 

/ / / 2 
с 22 С 44 С 24 


С \2 720 #о 
2 ) со §7» иі • 


(24.28) 


Полученные значения точностей измерения й и І? являются 
потенциально достижимыми для непрерывного сигнала при неиз¬ 
вестной начальной фазе. Увеличение точности здесь может быть 
достигнуто при неизменной мощности сигнала за счет увеличения 
интервала наблюдения Т и значения несущей частоты со 0 . Если на¬ 
чальную фазу сигнала положить известной, то точность оценки 
скорости не изменяется, а точность оценки ускорения станет равной 


2 / с \2 320 N. 

* V 2 / УІ • 


(24.29) 


Для сигнала с синусоидальной частотной модуляцией 

ф (і) = МО, зіп Ш, (24.30) 

где М — индекс модуляции; й — частота модуляции (й<^а> 0 ). 
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Подставляя (24.30) в соотношение для из (24.25) при условии 1, 
получим 

М 2 Й 2 „ 

Сц— 2 


Нетрудно показать, что если ЙГ>1, то влияние перекрестных членов с\ к 

на точность оценки параметров весьма несущественно, так что в первом приб¬ 
лижении можно полагать 

С 12 = с із = С И = 

При этом точность оценки дальности определяется соотноше¬ 
нием 



С у 1 М 0 

2 1 / 7/2 
/ С П ‘■'о 


с у 2 М 0 
2 I 9. 2 М 2 Т 01 ’ 


(24.31) 


а скорости и ускорения — соотношениями (24.27) и (24.28), т. е. 
точности измерения скорости и ускорения соответствуют потенци¬ 
альным точностям, достигаемым при непрерывном сигнале. 

Увеличение точности измерения дальности может быть достиг¬ 
нуто при ЧМ сигнале за счет увеличения частоты модуляции. 

Высокую точность совместных оценок параметров обеспечивают 
и другие формы сигналов, например, некоторые виды сигналов с ли¬ 
нейной частотной модуляцией и псевдослучайные (псевдошумовые) 
сигналы [79, 33]. При выполнении условия независимости ошибок 
в оценках потенциальная точность измерения скорости и ускорения 
при таких сигналах по-прежнему будет определяться соотноше¬ 
ниями (24.27) и (24.28), а точность определения дальности может 
быть подсчитана с использованием приведенной выше методики. 

В общем случае, особенно при нескольких неизвестных пара¬ 
метрах, схемы оптимальной обработки сигнала получаются доста¬ 
точно сложными и включают в себя либо многоканальный корре¬ 
лятор, либо набор согласованных линейных фильтров. Примеры 
таких схем можно найти в [78, 79, 83]. 

При практическом создании оптимальных схем могут встре¬ 
титься значительные технические трудности. Поэтому широкое рас¬ 
пространение получили устройства, не являющиеся оптимальными 
в полном смысле слова, но характеристики которых близки к опти¬ 
мальным. Ряд таких устройств рассматривается в § 24.4. 


§ 24.3. МЕТОДЫ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПАРАМЕТРОВ ТРАЕКТОРИИ 
ПО РЕЗУЛЬТАТАМ РАДИОТЕХНИЧЕСКИХ ИЗМЕРЕНИЙ 


а. Вводные замечания 

Определение параметров траектории КА или МБР по резуль¬ 
татам радиотехнических измерений является одной из основных за¬ 
дач вторичной обработки информации. 
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Поскольку закон движения аппарата по пространственной траек¬ 
тории полностью определяется шестью элементами (например, і п , 

а,е, &1,і и со п или х, у, г, V, Ѳ, г), то число измеренных параметров 
(углов, дальностей и их производных) должно быть не менее шести. 
Этот объем измерений может быть получен разными способами: 
измерением шести различных координат в один момент времени, 
трех различных координат в два близких момента времени и т. д. 

Система контроля траектории, производящая одновременно 
измерение шести координат, называется полной. В противном случае 
имеем систему с сокращенным числом измерений. Необходимое 
число измерений может производиться либо одной станцией, либо 
двумя станциями, расположенными в разных измерительных пунк¬ 
тах, либо еще большим числом станций. В соответствии с этим при¬ 
знаком системы контроля траектории подразделяются на однопункт- 
ные и многопунктные. 

Каждая входящая в состав системы станция производит изме¬ 
рение в некоторой связанной с ней измерительной системе коорди¬ 
нат. В многопунктной системе результаты измерений пересчиты¬ 
ваются в единую (базовую) систему координат, связанную либо 
с одной (ведущей) станцией, либо с какой-нибудь характерной точ¬ 
кой (например, центром Земли, точкой старта и пр.). 

Уравнения связи, выражающие искомые параметры траектории 
через измеренные величины (углы, расстояния, их производные) 
можно получить, воспользовавшись уравнениями движения аппа¬ 
рата в инерциальной системе координат и уравнениями перехода 
от измерительной к инерциальной системе координат, причем раз¬ 
личным совокупностям измеренных величин соответствуют разные 
уравнения связи. Для однозначного определения шести элементов 
траектории достаточно иметь совокупность шести независимых ре¬ 
зультатов измерений (образующих выборку минимально необхо¬ 
димого объема) и соответствующие этой выборке уравнения связи. 
Такой метод определения элементов траектории по данным радио¬ 
технических измерений называется конечным [25]*. 

Определенные конечными методами параметры траектории 
в ряде случаев могут не удовлетворять требованиям точности, так 
как радиотехнические измерения координат производятся с ошиб¬ 
ками. Источниками ошибок являются шумы, инструментальные 
погрешности и другие причины флуктуационного и систематиче¬ 
ского характера. 

Уменьшение флуктуационных ошибок определения элементов 
траектории возможно при использовании статистических методов 
обработки результатов радиотехнических измерений. Принципиаль¬ 
ная возможность уменьшения ошибок путем статистической обра¬ 
ботки результатов измерений основана на избыточности информа- 


* Вообще говоря, каждой совокупности измеренных величин (т. е. каж¬ 
дой системе уравнений связи) соответствует свой конечный метод расчета. 
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ции, получаемой от радиотехнических измерительных устройств. 
Причиной избыточности является высокая скорость проведения из¬ 
мерений (по сравнению со скоростью изменения определяемых 
параметров траектории). Если общее время нахождения объекта 
в зоне видимости измерительного пункта равно Т 0 , а время одного 

независимого измерения м координат— Т, то общее количество полу- 

т 

ченных данных равно м-^г. Избыточность числа измерений при 

т 

этом равна м — 6. 

Избыточность получаемой информации может быть также до¬ 
стигнута за счет увеличения числа измерительных средств, произ¬ 
водящих независимые измерения координат аппарата. 

Наибольшее распространение статистические методы вторичной 
обработки информации получили при определении параметров тра¬ 
ектории свободного полета КА и МБР. Использование этих методов 
при расчете активного участка траектории, хотя в принципе воз¬ 
можно, но встречает дополнительные трудности, связанные с на¬ 
личием различных неизвестных факторов, возмущающих траекто¬ 
рию (в основном с непостоянством тяги двигателя). Поэтому в си¬ 
стемах радиоуправления на активном участке используются в основ¬ 
ном полные измерительные системы, определяющие шесть пара¬ 
метров движения в каждый момент времени и конечные методы 
обработки. 


б. Методы определения траектории 

Траектория космического аппарата является некоторой линией 
в пространстве, геометрические свойства которой (в первом прибли¬ 
жении) известны заранее из теории кеплеровых движений. Контроль 
траектории может заключаться в последовательном (во времени) 
фиксировании местоположения аппарата, рассматриваемого как 
материальная точка в пространстве наблюдений. С точки зрения 
геометрии положение любой точки в пространстве определяется как 
пересечение трех поверхностей вращения (позиционных поверх¬ 
ностей) или двух кривых (позиционных линий). Радиотехнические 
измерительные устройства позволяют, в зависимости от используе¬ 
мого метода измерения координат, получить различные позиционные 
линии или поверхности и, тем самым, определить местоположение 
объекта в момент проведения измерений. Для контроля вектора ско¬ 
рости аппарата необходимо производить также определение произ¬ 
водных от координат. 

Рассмотрим наиболее распространенные методы определения 
траектории. 

Дальномерно-пеленгационный метод. При дальномерно-пеленга- 
ционном методе одна радиолокационная станция измеряет три коор¬ 
динаты аппарата в сферической системе координат: дальность к, 
азимута и угол места (3. В этом случае одна позиционная поверх- 
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ность является сферой (радиуса Я), а 
вторая вырождается в прямую линию, 
определяющую направление на дель. 

Измерительные системы, работаю¬ 
щие в сферической системе коор¬ 
динат, находят применение для 
контроля траектории КА и БР, в 
частности, на активном участке по¬ 
лета. Кроме того, сферическую систе¬ 
му координат удобно использовать 
в качестве базовойсистемы при пере¬ 
счете результатов измерений, произ¬ 
веденных на нескольких пунктах. 

Оценим требования к точности из¬ 
мерения координат Я,а, Р и их про¬ 
изводных при определении парамет¬ 
ров движения на активном участке 
полета КА или МБР. Для простоты 
будем полагать, что измерительный 
пункт совмещен с местом расположе¬ 
ния стартовой позиции ракеты. По¬ 
скольку отклонения ракеты от пло¬ 
скости прицеливания малы, то в пер¬ 
вом приближении допустимо рассма¬ 
тривать раздельно движение в пло¬ 
скости прицеливания и движение от¬ 
носительно этой плоскости. 

Уравнения связи, характеризую- Рис. 24.2 

щие переход от используемой в § 23.5 

системы координат х, у, V, Ѳ к измерительной системе Я, р, 

Я, Р (см. рис. 24.2), могут быть определены на основании со¬ 
отношений: 

л: = Ясо 5Р, Я=Усо$(Р + ф— Ѳ), (24.32) 

у = Язіпр, #Р = — Ѵ$іп(Р + <р — Ѳ), 

откуда 

У* = Я 2 + Я 2 р 2 ; (24.33) 

Ѳ = агсі§ 

При реальных точностях современных радиотехнических изме¬ 
рительных средств и обычно выполняющихся условиях р<і, 
Ѳ 1 и ер 1 можно считать в первом приближении, что 
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дх ду 

°х~~д% (У К’ 

дѴ 

° ѵ ~дЯ а *’ 

°» ~ ]/~ (|г) °<> + (■^г) 2<т І ’ < 24 - 34 ) 

где 

|^ = со$Рж1; -|^-:=ЯсозР«Я; 

ду_ = й дѲ _ , <эѳ _ /? 

дй ѵ ’ др - ’ ар і/ * 

Обращаясь к примеру, рассмотренному в § 23.5, найдем, что для 
обеспечения заданной точности запуска МБР по дальности (ЗОі — 
= 10 км) необходима следующая точность измерения параметров 

Я, Р, Я, р: 

о к < 0,3 км, Сто < 0,2 м/сек, 

СТр -< 10~ 4 рад, ад < ІО -5 рад/сек. 

Аналогичным путем может быть найдена связь между парамет¬ 
рами, характеризующими отклонение ракеты от плоскости прице¬ 
ливания (рис. 24.3). 



Рис. 24.3 

В первом приближении 

г = Яа, (24.35) 

г - Ка + Яа, 

откуда 

о г ^ Я<г а , (24.36) 

ад » VН 2 оі + Я 2 а| . 

Если положить (см. § 23.5), что допустимы величины За г «5 т 
10 км и За г ж 5 -г 10 м/сек, то требуемая точность измерения а 

и а определяется следующими значениями: 

сг а я»0,3-10 _3 рад, 
ср « 0,3- ІО -5 рад/сек. 
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Следует отметить, что необходимая точность измерения угла 
определяется в первую очередь требованиями, предъявляемыми 

к ошибке определения боковой составляющей скорости г, а не боко¬ 
вого отклонения. 

Дальномерный метод. При этом методе местоположение объекта 
определяется как точка пересечения трех сфер с центрами в точках 
расположения трех станций, образующих две измерительные базы. 

Оценка точности дальномерного метода для случая, когда раз¬ 
меры измерительных баз И много меньше расстояния до аппарата Р, 
проведена в [2]. Анализ показывает, что если требуемая точность 
определения угловых координат составляет ~ ІО -4 рад и размер 
измерительных баз равен 0,1 Я. ~ 50 км, то необходимая точность 
измерения дальности равна (Р = 20°) 


сг 


к 


Г> 1 зіп Р 

Ѵ2 



1 м. 


Получение таких высоких точностей является достаточно труд¬ 
ной задачей (особенно при импульсном методе работы), поэтому 
практически размеры измерительных баз должны быть соизмери¬ 
мыми с расстоянием до аппарата. Оценка точности для этого случая 
может быть выполнена по методике, изложенной в [33]. 

Пеленгационный (угломерный) метод. Этот метод определяет 
местоположение цели как точку пересечения двух прямых, опреде¬ 
ляемых углами визирования цели двумя пеленгаторами. Метод 
удобен, в частности, при пассивной пеленгации объекта. 

Расчеты, выполненные в [2], показывают, что для получения 
приемлемых точностей размер измерительной базы, так же как и 
в дальномерном методе, должен быть сравним с расстоянием до 
объекта. 

Подобный недостаток как дальномерного, так и пеленгационного 
методов затрудняет их использование для контроля траектории 
космических аппаратов, находящихся на значительном удалении 
от Земли (больше нескольких тысяч километров). 

Разностно-дальномерный метод. При разностно-дальномерном 
методе производится определение разности расстояний от аппарата 
до нескольких измерительных пунктов. Позиционными поверх¬ 
ностями при таком методе являются гиперболоиды вращения, фо¬ 
кусы которых находятся в местах расположения пунктов. 

Наибольший интерес для использования в системах контроля 
траектории КА или МБР представляют фазовые разностно-дально- 
мерные системы с малой базой (П Р) (фазовые пеленгаторы), 
позволяющие определять угловые координаты объекта с высокой 
точностью. Оценка ошибок таких систем проведена в § 24.4. 

Допплеровский метод. При использовании допплеровского ме¬ 
тода измеряемым параметром движения является радиальная ско¬ 
рость аппарата относительно одного или нескольких пунктов. Доп- 
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плеровский метод широко используется в сочетании с рассмотрен¬ 
ными выше методами определения местоположения для получения 
данных о векторе скорости аппарата. Чисто допплеровский метод 
находит применение при контроле участка свободного полета 
КА и ИСЗ. 

Измеренная наземной станцией допплеровской системы во время 
прохождения спутника по орбите зависимость принимаемой час¬ 
тоты от времени /„р (0 имеет вид характерной кривой (рис. 24.4). 
Для расчета элементов орбиты по данным измерений частоты Доп- 



РиіС. 24.4 Рис. 24.5 


плера разработаны различные методы. Уравнения связи элементов 
орбиты и частоты Допплера, измеренной одной станцией, приведены 
в [65]. 

Для предварительного определения параметров орбиты можно 
упростить расчет, используя некоторые величины, определенные 
по допплеровской кривой, например время перегиба і 0 и максималь- 

[21, 116]. 

макс 

Эти методы основаны на допущении о неизменности скорости спутника 
в течение сравнительно коротких (3 — 5 мин) интервалов наблюдения, во 
время которых производятся* измерения частоты. Это допущение (достаточно 
точное) эквивалентно замене небольшого участка траектории прямой линией 
РіР 2 (рис. 24.5). Расстояние между станцией С и аппаратом в текущий момент 
времени і может быть записано следующим образом: 

я = У + (24.37) 

где і 0 — момент времени, соответствующий нахождению аппарата на мини¬ 
мальном расстоянии от станции (Я = Яо)- 

Отсюда нетрудно получить соотношения для Я и Я: 

« = --^(*о-0; (24.38) 


„ а Г пр 

ную крутизну кривой 


Я = Ѵ 2 



(24.39) 
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Используя 

лучим 


выражение 



и_ ѵ 2 (<о - ц 
с ѴкІ + Ѵ 2 Ѵ»-і ) 2 ’ 


(см. § 24.5), по- 

(24.40) 


^/пр 

йі 



Я 

Я 8 


(24.41) 


Из (24.40) следует, что при і < / 0 Получается / д > 0 И /пр> / 0 ; при 
і > / 0 имеем / д < 0 и / пр < / 0 - 

При і = / 0 частота Допплера равна нулю (/ пр = / 0 ) у а абсолютное зна¬ 
чение производной частоты максимально (так как величина Я минимальна) 
и равно 


пр 


^ пр 

_ /о V* 

йі I 

макс 


і =/„ С Яо 


(24.42) 


Таким образом при і = / 0 получаем точку перегиба на допплеровской 
кривой, определяемой уравнением (24.40). 

Если известна скорость У, то из (24.42) можно определить минимальное 
расстояние Яо от. спутника до стайции наблюдения. Для одновременного оп¬ 
ределения V и Яо можно воспользоваться соотношением (24.40), если извест¬ 
ны по крайней мере две точки на допплеровской кривой. 

Точность определения параметров орбиты этим способом со¬ 
ставляет единицы процентов. 

Следует отметить, что при движении аппарата на активном 
участке траектории включение и выключение двигателей приводит 
(вследствие изменения величины скорости) к появлению изломов 
на допплеровской кривой. В этом случае по допплеровской кривой 
можно контролировать процесс выведения аппарата на орбиту. 

Помимо рассмотренных ранее методов применяются различные 
их сочетания (комбинированные методы). Например, 4 измерение 
двух дальностей при дальномерном методе может сочетаться с изме¬ 
рением одного угла, при этом определение местоположения воз¬ 
можно с помощью двух станций. Возможно дополнение разностно- 
дальномерного (фазового) метода измерением дальности и скорости 
и т. Д.' 

Комбинированные методы определения параметров траектории 
реализуются в высокоточных (смешанных) системах контроля траек¬ 
тории. 

В настоящее время отсутствуют полные данные, позволяющие 
определить наилучший с точки зрения точности определения пара¬ 
метров траектории состав радиотехнических измерений. Можно 
указать, что с увеличением числа одновременно измеряемых пара¬ 
метров точность определения траектории повышается. 


20 Зак, 2072 
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в. Статистические методы обработки результатов 
измерений 

Статистические методы обработки результатов измерений осно¬ 
ваны на общих принципах теории статистических решений, изло¬ 
женной в гл. 18. 

Из этих методов в настоящее время находят применение: метод 
максимального правдоподобия, метод наименьших квадратов и 
метод динамической фильтрации [ 21 ]. 

Использование метода максимального правдоподобия для вто¬ 
ричной обработки результатов дискретных радиотехнических изме¬ 
рений описано в [25, 65]. 

Метод наименьших квадратов является частным случаем ме¬ 
тода максимального правдоподобия, когда отдельные дискретные 
измерения некоррелированы между собой и имеют нормальное рас¬ 
пределение. Этот метод находит широкое применение при опреде¬ 
лении орбит ИСЗ и КА, в том числе при обработке измерений не¬ 
скольких параметров движения с нескольких измерительных пунк¬ 
тов и пр. 

Рассмотрим применение метода наименьших квадратов на при¬ 
мере определения орбиты КА по результатам измерения одного 
параметра движения. 

Пусть системой контроля траектории произведено N измерений 
какого-либо параметра движения й,- (і — 1 , 2 , 3, ..., Ы) (дальности, 
скорости и пр.), причем N 6 . Предполагается, что приближенные 
значения параметров орбиты < 7 /о (/ = 1 , 2 ,..., 6 ) априорно известны 
и по результатам измерения необходимо найти поправки А < 7 / к этим 
априорным значениям. 

Поскольку закон движения аппарата приближенно известен, 
то в каждый момент измерения іі может быть найдено расчетное 
приближенное значение измеряемого параметра 


^20 — М (Чі0> ?20> •••> <7во> ід- 
Разность между измеренной и расчетной величиной 

АН, г = Ні — И} о 

определяется как отличием фактических параметров орбиты от 
априорных, так и ошибками каждого измерения 8 /і*. 

Для определения поправок А < 7 / по результатам измерений может 
быть составлена система N так называемых условных уравнений 
вида 

К — Рі (<7 10 + А^, о + Д<7г.<7во 4* А</ в > ід = 0, (24.43) 

где 

і — 1, 2, 3, ..., N. 
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Разлагая это выражение в ряд по А < 7 / и ограничиваясь первым 
приближением, получаем 

АА ‘“2^ Д ?У= 0. (24.44) 

/=і 1 ч г я ій 

где 

/= 1,2,3 . N. 

Если ошибки измерения отсутствуют (бй,- = 0), то путем реше¬ 
ния любых шести уравнений из системы (24.44) могут быть полу¬ 
чены точные величины поправок А?/ к априорным значениям. 

Так как ЬНі ф 0, то точные значения определены быть не могут 
[система (24.44) несовместна] и можно искать только наивероятней¬ 
шие значения поправок. 

Согласно методу наименьших квадратов за истинные прини¬ 
маются такие значения поправок А < 7 °, при которых сумма квадра¬ 
тов величин 

где к]о — значение параметра, рассчитанное при ^ = < 7 у 0 + Д< 7 /, 
минимальна, т. е. 

V = 2 8/ = тіп. 



20 * 
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Условием минимума функции V будет решение системы из 
шести уравнений: 


дѴ 

дД<7і 





(24.46) 


После дифференцирования и соответствующих преобразований 
получим систему шести уравнений с шестью неизвестными, назы¬ 
ваемыми нормальными уравнениям: 


А п Д? і “Ь А 12 А^2 + ... + А 16 Д^б — В 19 
А 21 Д?і “4“ А 22 А?2 “Ь ••• “Ь А 2 в Д?б — В 2 , 


(24.47) 


Аві Д?і + А$ 2 Д(72 + ... + Л бб Д^б = В 6 , 

Г ^ е Д/й ^йу ^ </</,' > 

*=1 

-V др і 

В І = 2 Щ Мі- 

і= 1 


В результате решения системы (24.47) определяются наивероят¬ 
нейшие значения поправок. 

В ряде случаев, особенно при значительных отклонениях от 
расчетной траектории, использование линейного приближения 
в разложении (24.44) приводит к большим ошибкам из-за неучета 
квадратичного и последующих членов ряда. Тогда прибегают к ис¬ 
пользованию метода последовательных приближений. Полученные 
в результате решения системы (24.47) величины поправок рассма¬ 


триваются как первое приближение Д< 7 /. По уточненным значе¬ 
ниям параметров орбиты д І0 + Д^ 1 вычисляются уточненные зна¬ 


чения измеряемого параметра Н] 0 и частных производных ^ , ко- 

торые принимаются за новые расчетные значения. Систему уравне¬ 
ний (24.47) решают вновь с этими расчетными значениями и полу¬ 
чают второе приближение к истинной траектории <7/ 0 + Д<7/, ко¬ 
торое опять используется как новое расчетное значение для полу¬ 
чения третьего приближения, и т. д. Процесс вычисления закан¬ 
чивается, когда 




где 6 — некоторая заранее заданная величина, определяемая 
требуемой точностью расчета траектории. 

При большом количестве измерений и многих неизвестных пара¬ 
метрах. решение системы нормальных уравнений получается весьма 
громоздким и практически его выполняют с помощью ЦВМ. 
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§ 24.4. ПРИНЦИПЫ ПОСТРОЕНИЯ СИСТЕМ КОНТРОЛЯ 
ТРАЕКТОРИИ КА И МБР. ТОЧНОСТЬ ИЗМЕРЕНИЯ 
ПАРАМЕТРОВ ДВИЖЕНИЯ 

Системы контроля траектории КА и МБР базируются на общих 
принципах измерения координат движущихся объектов, используе¬ 
мых в радиолокации и радионавигации и описанных в соответствую¬ 
щей литературе {см., например, [33, 67, 80]}. 

В настоящем разделе будут рассмотрены вопросы практической 
реализации измерительных радиосредств, характерные с точки зре¬ 
ния использования этих средств для контроля траектории косми¬ 
ческих аппаратов. Основное внимание будет уделено достижимой 
точности измерений. 


а. Методы измерения радиальной скорости 

Как показано в § 23.5, допустимая максимальная погрешность 

измерения радиальной скорости б# на активном участке составляет 
менее 0,5 м/сек или в относительных величинах 

іо- 5 + 10-4 = ( 0,001 0,01) %. 

Еще более высокие требования предъявляются к точности изме¬ 
рения 7? при контроле траектории дальних космических аппаратов 
67? <0,1 м/сек . 

Получение таких точностей при определении скорости путем 
дифференцирования данных о дальности до аппарата является весьма 
сложной задачей, так как требует точности измерения дальности 
порядка десятков сантиметров. Поэтому используемые методы опре¬ 
деления радиальной скорости основаны на выделении допплеров¬ 
ского смещения несущей частоты радиосигнала, возникающего за 
счет движения объекта. 

Наиболее высокая точность в сочетании с простотой аппаратур¬ 
ного выполнения достигается при использовании непрерывного 
излучения сигнала. 

Возможны два варианта построения системы измерения скорости 
допплеровским методом при непрерывном излучении: 

— система с высокостабильными генераторами (эталонами час¬ 
тоты) на борту аппарата и на наземном пункте (беззапросный ме¬ 
тод); 

— система с ретрансляцией принимаемого на борту запросного 
сигнала (запросный метод). 

Блок-схема беззапросного метода измерения скорости приве¬ 
дена на рис. 24.6. Частота сигнала бортового высокостабильного 
генератора умножается до величины частоты несущего колебания 
и после усиления мощности излучается' на Землю. На выходе сме- 
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сителя наземного приемного устройства образуется сигнал разно¬ 
стной частоты, равной частоте Допплера / д , который после усиле¬ 
ния поступает в измеритель частоты. 

При определении скорости КА беззапросным методом необхо¬ 
димо в соответствии с теорией относительности учитывать отличие 
в ходе времени на Земле и на движущемся аппарате. С учетом спе- 



и/ 



Рис. 24.6 


циальной теории относительности связь между излученной с борта 
КА частотой Іо и принимаемой на Земле частотой [ пр выражается 
как [115] 


=/о(і — 4 + 4 У) = ^ + /д» (24.48) 

где V — модуль вектора скорости аппарата; с — скорость света 
Из (24.48) следует, что имеется дополнительная составляю¬ 
щая допплеровской частоты, не связанная с К и равная = 
IV 2 

= 2 -/°^-. При возможных скоростях КА величина / д0 //о может 

достигать значений 10— 9 10~~ 10 , и неучитывание/ д0 может при¬ 
вести к ошибке измерения скорости порядка 10~ 5 -г- 10“ 4 . 

Требуемую величину относительной нестабильности бортового 
и наземного генераторов можно оценить, исходя из необходимой 
точности измерения скорости, используя соотношение 

= с У -. (24.49) 
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Если положить 6І? < 0,3 м/сек, то допустима относительная не¬ 
стабильность, не превышающая ІО -9 . Создание подобных эталонов 
частоты (особенно бортовых) представляет достаточно трудную тех¬ 
ническую проблему. Большие перспективы открывает использова¬ 
ние в качестве эталонов частоты квантовых-(молекулярных) гене¬ 
раторов [91]. Стабильность частоты молекулярных генераторов 





УПЧ-Е 


Смеситель 
и 
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мощности 
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Рис. 24.7 


намного превышает стабильность лучших кварцевых генераторов. 
Первый опыт использования молекулярного генератора на косми¬ 
ческом аппарате был произведен в СССР в 1965 г. [114]. На искус¬ 
ственном спутнике «Космос-97» был установлен квантовый генера¬ 
тор на пучке молекул аммиака, генерирующий колебания с длиной 
волны 1,25 см (/о ^ 24 000 Мгц). Результаты проведенного экспери¬ 
мента подтвердили возможность создания бортовых квантовых гене¬ 
раторов стабильной частоты для широкого применения. 

Блок-схема возможного варианта построения системы измере¬ 
ния скорости запросным методом показана на рис. 24.7. Запросный 
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сигнал частоты /' 3 , излучаемый наземной станцией, приобретает 
допплеровское смещение / д і и принимается бортовым приемником. 
Для развязки каналов приема и передачи на борту производится 
преобразование частоты в М раз (М может быть любым, в том 
числе и дробным). 

Принятый на земле ответный сигнал частоты / П р~М (/з +/ д і)+ 
+ / д2 = М /з + / д смешивается с колебанием гетеродинной частоты 
М/з, в результате чего выделяется допплеровское смещение ча¬ 
стоты /д. 

Частота / пр определяется как 


1-Л 

/„Р = М/з-^ М /з ( 1 - Щ = /о ( 1 - = /„ + /д. (24.50) 


Требования к относительной долговременной стабильности час¬ 
тоты запросного сигнала могут быть оценены по выражению 


Я 



(24.51) 


откуда следует, что должно выполняться условие 



Такая стабильность может быть легко обеспечена с помощью 
генераторов с кварцевой стабилизацией частоты. 

Остановимся на способах измерения частоты Допплера. Как ука¬ 
зывалось в § 24.1, значения измеряемых параметров движения долж¬ 
ны представляться в цифровом виде. Простейшая схема подобного 
рода (дискретный частотомер) основана на подсчете с помощью 
счетчика числа нулей колебания с частотой Допплера за интервал 
времени Г. Радиальная скорость связана с числом, зафиксирован¬ 
ным в счетчике соотношением 



— N • = 
27у 0 Я 


Хо 
2 Т 



где Х 0 — длина волны ответного сигнала. 

Другая схема измерения основана на определении интервала 
времени Т #, соответствующего заданному количеству периодов к 
колебания допплеровской частоты (дискретный периодомер) (рис. 
24.8). Импульсы, пришедшие с выхода схемы,привязки, после сиг¬ 
нала начала счета просчитываются в счетчике К , а первый из них 
запускает генератор строба (триггер). Строб открывает вентиль, 
и счетчик N % начинает считать импульсы масштабной сетки, час¬ 
тота повторения которых / м /д. Как только счетчик К просчи- 
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тает заданное число периодов допплеровского сигнала, триггер 
опрокидывается, закрывая вентиль и прекращая подачу импульсов 
масштабной сетки в счетчик ЛГд. Зафиксированное в этом счетчике 
количество импульсов пропорционально интервалу времени Т 

откуда 

к = = (24.52) 

Я 



Вентиль 


Рис. 24.8 


Потенциальная точность измерения радиальной скорости при 
использовании непрерывного немодулированного сигнала опреде¬ 
ляется формулой (24.27) 


(а 2 ) - М 2 12 ІУ, ■ М 2 6 00 

Т з ц2 - V 2 } о)д Т 3 Р с ’ 


(24.53) 


где Р с —мощность сигнала на входе устройства. 



Рис. 24.9 

Оценим флуктуационную ошибку измерения скорости, обуслов¬ 
ленную воздействием шумов на наземное приемное устройство, и 
сравним ее с потенциальной точностью. Представим схему устрой¬ 
ства в виде, показанном на рис. 24.9, полагая, что используется 
дискретный периодомер. 

Под воздействием шумов, поступающих на вход схемы привязки 
вместе с допплеровским сигналом, импульсы на ее выходе будут 
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флуктуировать по времени относительно среднего положения на 
некоторую величину Ат. Кроме того, вследствие нелинейности схемы 
привязки возможно пропадание импульсов или появление допол¬ 
нительных ложных импульсов. Будем считать, что отношение сиг¬ 
нал/шум на входе схемы привязки достаточно велико (больше 15— 
20 дб), так что вероятностью подобных нарушений работы устрой¬ 
ства в первом приближении можно пренебречь. 

Дисперсия флуктуаций импульсов по времени о\ связана с 

дисперсией флуктуаций фазы напряжения на входе схемы привяз¬ 
ки соотношением (в случае привязк и импульсов к нулям этого 
напряжения): 


о 


2 

т 



(24.54) 


Известно [79], что флуктуации фазы смеси синусоидального 
сигнала и нормального стационарного случайного шума при боль¬ 
шом отношении сигналУшум подчиняются нормальному закону с ди¬ 
сперсией 



(24.55) 


где в нашем случае ^ —отношение шум/сигнал на выходе 

усилителя допплеровской частоты. 

Это отношение определяется как 


'Р ш \ ЫоАР» 
Л/д р с 


(24.56) 


где АР В — эффективная шумовая полоса пропускания усилителя 
допплеровской частоты. 

Используя (24.54), (24.55) и (24.56), находим 

А Рэ лг 0 


ст? = 


2 (2*/д) 2 Р, 


(24.57) 


Флуктуации импульсов, поступающих в периодомер, вызывают 
изменение длительности строба Тк, открывающего счетчик А/ я, тем 
самым изменяя количество импульсов, просчитанных в этом счет¬ 
чике, пропорциональное радиальной скорости. 

. • ЬТ о 

Учитывая (24.52), можем записать о/? = —— , откуда 

1 к 

= < 24 - 58 ) 
1 к 

Будем считать, что флуктуации импульсов, разделенных интер¬ 
валом времени Т л, независимы, т. е. АР а Т^ > 1. Подобное до¬ 
пущение обычно выполняется. 
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Тогда 



(24.59) 


Подставляя (24.57) в (24.58), с учетом (24.59) получим выражение 
для дисперсии ошибки в реальной схеме измерения 



2 АР Э 

,.2 т 2 
“О Т к 



(24.60) 


При сравнении точностей реальной и оптимальной схем следует 
учитывать время, затраченное в реальной схеме на переходной про¬ 
цесс, т. е. следует полагать 


Т = Т ■ А-Т 

1 1 К > 1 п» 

где Т п — время установления колебаний в фильтре Гг п 
Тогда 


Я 


а 



К 

Т*АР а 


6[Г-Г П ]2Г П 

'рз 


6 [а — 2а 2 + сс 3 ], 


где 


а = = д уу < 0,3 -т- 0,5. 

д 

Зависимость ^ от а приве¬ 
дена на рис. 24.10, откуда сле¬ 
дует, что при а<^1, т. е. при 
больших величинах А.Р а , рас¬ 
сматриваемая схема существен¬ 
но хуже оптимальной. 

Величина АР 3 должна выби¬ 
раться исходя из необходимости 
перекрытия диапазона измеряе- 



Рис. 24.10 


мых допплеровских частот, который при слежении за космиче¬ 
скими объектами может доходить до десятков и сотен килогерц. 

Поэтому данная схема обладает удовлетворительными свой¬ 
ствами либо при слежении за медленно перемещающимися объек¬ 
тами, либо в случае, когда интересующий нас диапазон изменения 
частоты Допплера невелик. 

Уменьшение величины Д Р 3 может быть достигнуто путем ис¬ 
пользования программного управления частотой передатчика и гете¬ 
родина приемника. По априорным данным о траектории аппарата 
заранее рассчитываются поправки к частоте, необходимые для ком¬ 
пенсации эффекта Допплера и обеспечивающие попадание сигнала 
в узкие полосы пропускания приемника, находящегося либо на 
борту аппарата, либо на земле. 


20* 
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При большой величине допплеровской частоты относительные 
изменения ее происходят достаточно медленно, поэтому оказывается 
возможным применение в тракте перед измерителем частоты Доп¬ 
плера узкополосных следящих фильтров. Возможны два типа сле¬ 
дящих фильтров: с частотной и фазовой автоподстройкой частоты 
(схемы ЧАП и ФАП), а также их комбинации (ЧАП-ФАП). 

Блок-схема возможной системы фазовой автоподстройки частоты 
представлена на рис. 24.11. В данной схеме частота управляемого 



генератора непрерывно 
следует за частотой вход¬ 
ного сигнала (частотой 
Допплера). 

Как показано в [88], 
дисперсия флуктуаций фа- 



Рис. 24.11 


Рис. 24.12 


зы сигнала управляемого генератора, вызываемых действием шу- 
мов на входе схемы ФАП, равна 

2 а 17 

Оср = АРф —р , 
г с 

где АРф — эффективная шумовая полоса схемы ФАП. 

Величина АРф определяется скоростью изменения частоты Доп¬ 
плера [88]. Поскольку это изменение обычно происходит достаточ¬ 
но медленно, то 

АРф « АР 9 . 

Таким образом, использование схемы ФАП позволяет уменьшить 

А/? 

флуктуации фазы сигнала на входе схемы привязки в -т-тг- раз и тем 

А/< Ф 

самым повысить точность измерения. 

В заключение настоящего раздела оценим флуктуационную ошибку из¬ 
мерения радиального ускорения аппарата. Возможный способ определения 
ускорения состоит в следующем. Интервал наблюдения Т разбивают пополам 
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и измеряют значение радиальной скорости на каждой половине интервала 
(см. рис. 24.12). 

Значение ускорения находится как разность измеренных значений ско¬ 
рости, отнесенная к промежутку времени между измерениями, т. е. 



К"—К' 


Т 

2 


ь 


Дисперсия ошибки определения Я при условии 

ства дисперсий ошибок измерений Я равна 

2 


а?. = 
Я 


2а 


Я 


8 


Т \2 


т* а н 


независимости и равен- 


(24.61) 


Т 

Обращаясь к (24.60) и полагая Т .= ту, получаем выражение для дисперсии 

Я " 

ошибки измерения ускорения при таком методе в виде 



2 32 ЬР а Ы 0 
сод Т* К 


(24.62) 


Сравнение выражения для реальной точности измерения с полученным 
в § 24.2 выражением для потенциальной точности 



' с 
"2 


2 [ 360 



должно производиться при тех же условиях, что и для системы измерения 
радиальной скорости. 


б. Методы измерения угловых координат 
и угловых скоростей 

Изменение направления угла прихода радиоволн от точечного 
излучателя приводит к соответствующему изменению фазовых и ам¬ 
плитудных характеристик принимаемого сигнала. В зависимости 
от того, какие из этих изменений используются для определения на¬ 
правления, различают фазовые и амплитудные угломерные устрой¬ 
ства (пеленгаторы). Наиболее высокую точность определения угло¬ 
вых координат, и особенно угловых скоростей, обеспечивают фазо¬ 
вые пеленгаторы, осуществляющие прием непрерывного сигнала 
бортового ответчика (или маяка) на разнесенные в пространстве ан¬ 
тенны (рис. 24.13). 

Разность фаз двух сигналов, принимаемых в точках Л и Б, равна 
(при условии, что размер измерительной базы И много меньше рас¬ 
стояния до объекта и приходящие лучи могут приближенно счи¬ 
таться параллельными) 

Фі = зіп а сов р, (24.63) 

где % — длина волны. 
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Разность фаз сигналов, принимаемых второй парой антенн (В 
и Г), определяется как 



2яО 

ПГ 


созасозр. 


(24.64) 


В качестве одной из антенн второй пары может использоваться 
антенна первой пары (например, антенны Б и В могут быть совме¬ 
щены). 

Из соотношений (24.63) и (24.64) могут быть определены угловые 
координаты объекта 


лС 


В 



^с’ 


а = агсі§— , (24.65') 

<Р2 

Р = агссоз ^ Уфі + ф 2 ) • 

(24.65 я ) 

Ошибки в определен ии а и р, 
возникающие за счет ошибок в 
измерении фазовых сдвигов фі 
и ф 2 , найдем, взяв-полные диф¬ 
ференциалы (24.65) и перейдя к 
конечным приращениям: 


Да 


х 

2 тф С08 Р 


(Дф 2 соз а — Дф 2 зіп а), 



X 

2 кВ $іп р 


(Дф х зіп а + Дср 2 соз а). 


(24.66') 

(24.66") 


При условии, что оошибки Дфі и Дф 2 независимы и их средне¬ 
квадратические значения равны <У 9 , среднеквадратические ошибки 
определения угловых координат не зависят от угла а и равны 


х 

а “ — 2яО | соз р | °> 
X 

(Тр— 2яО | зіп р | °> 


(24.67') 

(24.67 я ) 


Повышение точности измерения угловых координат может быть 
достигнуто за счет увеличения отношения размера измерительной 
базы к длине волны. В качестве примера подсчитаем требуемое 
значение отношения О/Х, если задано %= ІО -3 рад, Р = 20°, 
а 9 — 6° == 0,1 рад. Из формулы (24.67 я ) найдем 

й/Х — 50. 

Таким образом, размер измерительной базы должен составлять 
несколько десятков длин волн. Увеличение размера базы приводит 
к уменьшению зоны однозначного измерения углов. Для устране- 
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ния неоднозначности обычно применяют дополнительные «грубые» 
фазовые пеленгаторы, размеры измерительных баз которых б гр = 
=0/к. Величина к должна выбираться таким образом, чтобы макси¬ 
мальная ошибка измерения угла «грубым» пеленгатором не превы¬ 
шала половины зоны однозначности точного пеленгатора. При не¬ 
обходимости обеспечения высокой точности в широкой зоне одно¬ 
значности может потребоваться использование нескольких допол¬ 
нительных «грубых» пеленгаторов с постепенно уменьшающимися 
размерами баз. 


с-т 


ю-т 



Рис. 24.14 

При построении схемы фазового пеленгатора особое внимание 
должно быть обращено на уменьшение паразитных фазовых сдви¬ 
гов в его каналах. Неидентичность фазовых характеристик трактов 
приводит к ошибкам измерения углов. Большой интерес представ¬ 
ляют с этой точки зрения схемы, в которых основное усиление сиг¬ 
налов, принятых антеннами, производится в одном общем канале. 
Пример такой схемы приведен на рис. 24.14. Напряжения на входе 
смесителей 1 и 2 записываются в виде 

^вх 1 “ ^вх С05 (Ос І , 

^вх 2 — ц вх соз (©с і + Ср), 

где ф определяется, например, формулой (24.63). 

Разность частот кварцевых гетеродинов равна Р = 100 гц\ 
на эту же величину отличаются промежуточные частоты на выходах 
смесителей 1 и 2. Система ФАП поддерживает разность фаз напря¬ 
жения гетеродинов равной фазе генератора опорного сигнала 

Афг Фгі Фг2 ~ Фон- 

Напряжения с выходов смесителей 

^смі = ^с м СОЗ (2я/ п І Фгі)» 

ІІ С»І — ^ С м СОЗ [2л (/ п Р) І г ф г 2 4" ф] 
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подаются на суммирующее устройство, усиливаются в УПЧ с АРУ 
и детектируются. На выходе фильтра выделяется напряжение разно¬ 
стной частоты 


и ф ( І ) = і/ф С05 (2я РІ + Ф + Афг)- 

Это напряжение подается на фазометр, на который поступает также 
опорное напряжение 

Иоп (0 = і/оп С08 ( 2пРІ + Фоп)- 

Разность фаз напряжений щ ( I ) и и оп ( I ) равна разности фаз сиг¬ 
налов, принятых антеннами. Эта разность фаз измеряется фазо¬ 
метром, и результаты измерений обычно в цифровой форме фикси¬ 
руются в регистрирующем устройстве. 

В данной схеме ошибки, вызываемые нестабильностями харак¬ 
теристик аппаратуры, могут быть сведены к минимуму. 

Основные ошибки измерения угловых координат фазовым пелен¬ 
гатором определяются точностью установки, антенных устройств на 
местности (точностью выдерживания размеров и направлений баз), 
неидентичностью фазовых характеристик антенн и трактов пере¬ 
дачи сигналов от антенн к приемному устройству, флуктуационной 
ошибкой, обусловленной шумами приемного устройства, а также 
рефракцией радиоволн в тропосфере. 

Неточности геометрических размеров антенного поля и неста¬ 
бильности трактов приводят к появлению систематической ошибки 
в измерении углов. Эта ошибка может быть существенно уменьшена 
путем проведения периодической юстировки системы. Для этой 
цели используется прием сигнала от источника, положение которого 
известно с весьма высокой точностью, например помещенного на 
специальной юстировочной вышке. 

Один из методов юстировки состоит в сравнении результатов измерения 
углов фазовым пеленгатором с результатами оптического измерения. 

Для этой цели в центре антенного поля помечается оптический прибор, 
например кинотеодолит. На самолете (или вертолете) устанавливается радио¬ 
передатчик и источник света (лампа-вспышка). При пролете самолета в зоне 
видимости пеленгатора производится определение его угловых координат 
радиотехническим методом, и кроме того на кинопленку с помощью кинотео¬ 
долита фотографируется изображение источника света на фоне звездного не¬ 
ба. Точные значения угловых координат самолета в каждый момент времени 
определяются по результатам оптических измерений путем нахождения по¬ 
ложения источника света относительно звезд. 

Сравнивая значения углов, полученные радиотехническим методом, 
с точными значениями, можно найти соответствующие поправки, которые 
следует учесть при обработке результатов измерений. Погрешность данного 
метода юстировки составляет ~ 1-^-2" [124]. 

Возможно также использование в качестве юстировочного радиосигнала 
излучения внеземных дискретных источников (радиозвезд), положение ко¬ 
торых известно с весьма высокой точностью. Подобным образом проводилась 
юстировка фазового пеленгатора (интерферометра) ФИАН СССР, причем 
использовалось излучение дискретных источников: Кассиопея—А, Ле¬ 
бедь— А, Телец — А [65]. 
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Потенциальная точность фазового метода измерения угловых 
координат при действии флуктуационной помехи может быть най¬ 
дена из соотношений, полученных в [78] для случая, когда угловая 
скорость равна нулю или известна точно, откуда следует, что по¬ 
тенциальная точность оценки разности фаз определяется как* 


о 


? 


Т Р„ 


$4.68) 


Оценим реальную точность измерения фазового сдвига Аср 
в схеме, изображенной на рис. 24.14. Будем считать, что величина 
Аср измеряется цифровым фазомет¬ 
ром путем подсчета числа им¬ 
пульсов эталонной частоты / м за 
время І 2 — іи определяемое сдви¬ 
гом фаз между выходным напряже¬ 
нием фильтра и опорным напря¬ 
жением (рис. 24.15). За счет дейст¬ 
вия шума фаза напряжения на вы¬ 
ходе фильтра будет флуктуиро¬ 
вать с дисперсией а|, которая оп 
ределяется аналогично (24.55) 



Оф = 


щ 


Ф 


где 


ш 


ф 


отношение шум/сиг¬ 



нал на выходе фильтра. 

Улучшение точности данной 
схемы может быть, например, до¬ 
стигнуто за счет усреднения результатов отсчетов фазы, произве¬ 
денных в течение интервала наблюдения Т. Считая, что интервал 

корреляции флуктуаций фазы т к — -^=-, количество независимых 

э 

отсчетов можно оценить величиной АР Э Т [81 ]. 

Тогда 

_2 


2 

(У со — 


'ф 


1 


ш 


1 


А РТ 2Д/7 Г Р, 


Ф 


ДР*Г 


г шф 

"Г 


(24.69) 


Определение значения отношения сигнал/шум на выходе фильтра 
является достаточно сложным. В первом приближении это отноше¬ 
ние может быть оценено на основании следующих рассуждений - 


* Можно показать, что полученное соотношение справедливо и в случае, 
если угловая скорость объекта постоянна и оценка разности фаз относится 
к середине интервала наблюдения. 
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На входе детектора действуют два напряжения, разность частот 
которых равна Р. Полагая ср г і = ср г2 = 0, можно записать 

и д1 =Ѵ г со5 [2я/ п і] у 
— Уъ со§ (/^ + /) і + ФІ* 

Так как нас в дальнейшем будет интересовать только величина 
отношения сигнал/шум, то коэффициент усиления линейных эле¬ 
ментов тракта (УВЧ, смесителя, УПЧ) может быть положен равным 
единице, т. е. 


г/і = г/ в =*/ 0 , 


где Ц 0 — напряжение сигнала на входе каждого канала пеленга¬ 
тора. 

При этом же условии спектральная плотность шума на входе 
детектора будет равна 2Ы 0 (считая шумы в каждом канале незави¬ 
симыми и амплитудно-частотные характеристики УПЧ одинаковыми 
и имеющими прямоугольную форму). 

Линейный детектор выделяет огибающую суммарного сигнала 




• о гг 2т: (2/ + Р) I + <Р 

а = Иді + И д2 = 21 / о соз —*- 2 — - 


С05 


2л РІ + Ф 


которая равна 



соз 


2тс -)- ср 

2 


(24.70) 


На выход фильтра пройдет только составляющая колебания 
і/ л с частотой Р, амплитуда которой определяется путем разложения 
(24.70) в ряд Фурье и равняется 

ііф = 21/о . (24.71) 


Найдем мощность шума на выходе фильтра. Известно, что при 
детектировании смеси сигнала и шума линейным детектором при 
большом отношении сигнал/шум, спектральная плотность шума на 
выходе детектора равномерна в пределах полосы частот, равной 
половине полосы пропускания УПЧ* и равна удвоенной спектраль¬ 
ной плотности шума на входе детектора, т. е. в нашем случае 

Уд = 4У„. 

Тогда мощность шумов на выходе фильтра может быть опреде¬ 
лена из соотношения 

Р шф = 4У 0 Д/Ѵ (24.72) 

* При прямоугольной амплитудно-частотной характеристике УПЧ. 
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(24.73) 


Подставляя (24.71) и (24.72) в (24.69), получаем 


о 


2 _ 
? 


з УѴр 
т р с - 


Сравнивая (24.73) с (24.68), можно видеть, что среднеквадратиче¬ 
ская ошибка в реальной схеме измерения примерно в 1,7 раза боль¬ 
ше, чем в оптимальной, что объясняется принципом измерения, 
основанным на использовании огибающей биений. 

Остановимся на вопросе измерения угловых скоростей. 
Продифференцировав (24.63) и (24.64), найдем 

ц) г = (со5 а со5 Ра — зіп а зіп Р Р ), (24.74') 

ф 2 = (зіп а со5 Р а+соз а зіп Р р). (24.74") 

Из данных отношений могут быть определены аир, если изме¬ 
рены значения фі и фг- В рассмотренной выше схеме (рис. 24.14) 

наличие скорости изменения разности фаз ф приводит к появлению 
смещения частоты сигнала на выходе фильтра, т. е. 


р. = р 4- Л 
ф ^2 я’ 

Определение Рф можно осуществить, например, с помощью 
описанных в предыдущем разделе счетных схем. В случае исполь¬ 
зования периодомера 



где Тф — интервал, определяемый числом импульсов масштабной 
сетки, зафиксированных в счетчике. 

За счет флуктуаций фазы напряжения на выходе фильтра длительность 

интервала Тф будет изменяться, приводя в ошибке определения ф, дисперсия 
которой равна 


а 


2 

<р 


(2ті) 2 а 2 


< 2тс ) 2 Ѣ 

Т Ф 


(24.75) 


Считая флуктуации фазы в точках, отстоящих по времени на величину 
Тф , независимыми (АР э Тф > 1), получаем 


<7^—2 


а 


Ф 


(2^ф) ; 


2 Р шф 

( 2^ Ф ) 2 ц 2 ф 


(24.76) 


Подставляя (24.76) в (24.75) с учетом (24.71) и (24.72), находим 



<р 


бЛ^э М 0 


(24.77) 
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Следует отметить, что для обеспечения требуемой точности измерения 
угловых скоростей отношение размера базы к длине волны должно быть 
существенно больше, чем для угловых измерений. В реальных системах это 
отношение доходит до величин ~10 4 [123]. 

в. Методы измерения дальности 

Измерение дальности основывается на измерении времени за¬ 
паздывания т модулирующей функции принятого сигнала по отно¬ 
шению к излученному. Способы измерения величины т определяются 
видом модуляции применяемого сигнала. При импульсном сигнале 

с помощью созданной каким-либо 
образом масштабной сетки (по оси 
времени) производится непосредст¬ 
венное измерение времени т между 
максимумами или другими фикси¬ 
рованными точками излученного и 
отраженного импульсов. Преиму¬ 
ществом такого способа измерения 
является его простота, а также 
возможность селекции цели по 
дальности. Достижимые точности 
измерения при импульсном сигна¬ 
ле составляют десятки метров. 
К недостаткам импульсного метода 
следует отнести трудность сущест¬ 
венного увеличения дальности дей¬ 
ствия РЛС вследствие трудности 
создания передающих устройств 
с высокой импульсной мощностью 
(существенно превышающей 
1 Мет), а также трудность сов¬ 
мещения измерения дальности, радиальной скорости (по частоте 
Допплера) и фазовых измерений угловых координат. 

Как указывалось в § 24.2, выбор формы модулирующей функции 
сигнала должен производиться из условий обеспечения высоко¬ 
точного совместного измерения дальности, скорости и ускорения 
объекта. Из форм сигналов, удовлетворяющих этим условиям, рас¬ 
смотрим сигналы с синусоидальной частотной модуляцией и псевдо¬ 
шумовые сигналы. 

Высокая точность измерения дальности может быть обеспечена 
фазовым методом, применяющимся при непрерывном сигнале. Блок- 
схема фазометрической системы измерения дальности показана на 
рис. 24.16. Наземный передатчик излучает сигнал с несущей, мо¬ 
дулированной по частоте низкочастотным синусоидальным колеба¬ 
нием (сигнал с СЧМ). Ретранслированный бортовым приемоответчи- 
ком сигнал принимается на земле. Разность фаз поднесущих пере¬ 
данного и принятого колебания, пропорциональная дальности 
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Рис. 24.16 



до цели, измеряется фазометром. Поскольку разность фаз однозна¬ 
чно измеряется лишь в интервале (0 ч- 2л) 9 период поднесущей 
должен выбираться из условия 

_ _ ^макс 

м ^ Т'Макс — с 

При заданной точности измерения фазометром разности фаз а 9 
уменьшение частоты поднесущей $ приводит к уменьшению точ¬ 
ности измерения дальности а%, так как 

”1 = ( $ • < 24 - 78 ) 


Противоречие между требуемой точностью и однозначностью изме¬ 
рений можно устранить, используя две и более поднесущих, моду¬ 
лирующих несущее колебание; таким образом получаются шкалы 
грубого и точного отсчета дальности. 

Прием сигналов с СЧМ может производиться с помощью обыч¬ 
ных схем с частотным дискриминатором, на выходе которого уста¬ 
новлен узкополосный фильтр, настроенный на частоту модуляции. 


Оценим флуктуационную ошибку измерения дальности в данной схеме. 
Будем считать по аналогии с измерением угловых координат, что в схеме 
используется дискретный фазометр и за время наблюдения Т производится 
АР Э Т независимых отсчетов фазы, которые затем усредняются.* 

Тогда 


2 _ * (?ш\ 

24^ э Т { Р с ) ф 


(24.79) 


Как показано в [82], отношение шум/сигнал на выходе фильтра после детек¬ 
тора ЧМ определяется выражением 


Л„\ 24 р э Ы 0 

р о} ф - № р; 


(24.80) 


где М — индекс модуляции. 

Подставляя (24.80) в (24.79) и затем в (24.78), получим окончательно 

2 1 


'д 


2 / М* О а Г Р г 


(24.81) 


Сравнивая данное соотношение с полученным в § 24.2 выражением для 
потенциальной точности оценки дальности при сигнале с СЧМ, видим, что 
они совпадают. Это говорит о том, что рассматриваемая схема измерения прак¬ 
тически эквивалентна оптимальной схеме. Однако следует иметь в виду, что 
соотношение (24.81) справедливо, когда отношение сигнал/шум на входе пре¬ 
вышает так называемый «порог улучшения» при частотной модуляции. Из¬ 
вестно [82], что «порог улучшения» наступает, когда амплитуда сигнала 
в 4, раза превышает эффективное напряжение шума в полосе пропускания 
приемника до частотного детектора. Если это условие не выполняется, то 
наступает существенное ухудшение точности измерения. 

* Предполагается, что скорость движения объекта постоянна, тогда 
усредненное значение Д будет относиться к середине интервала наблюде¬ 
ния Т. 
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Пороговый сигнал в системе с СЧМ может быть уменьшен путем приме¬ 
нения в качестве демодулятора схемы ФАП [88]. В данной схеме частота уп¬ 
равляемого генератора непрерывно подстраивается под частоту входного 
сигнала за счет воздействия напряжения с выхода фильтра нижних частот. 
Следовательно, выходное напряжение фильтра повторяет закон изменения 
частоты входного сигнала и может быть использовано для измерения. При¬ 
менение схемы ФАП в качестве демодулятора -позволяет уменьшить порого¬ 
вый сигнал на 4—5 дб. 

Остановимся кратко на псевдослучайных (псевдошумовых) сигналах при 
фазовой манипуляции несущей. В таком сигнале весь период модуляции Т к 
разбивается на интервалов, называемых кодовыми интервалами, и началь¬ 
ная фаза высокочастотного колебания в каждом кодовом интервале изменяет¬ 
ся в соответствии с определенным законом (кодом). Длительность кодовых 
интервалов постоянна и равна 


В настоящее время наибольшее распространение получили двоичные 
коды, при использовании которых фаза колебания в кодовом интервале при¬ 
нимает два значения, отличающиеся на величину Аф, равную, например, я. 
Математически такой код может быть записан в виде последовательности еди¬ 
ниц и нулей. Для обеспечения однозначного измерения дальности в пределах 
периода модуляции (длительности кода Т к ) его структура не должна иметь 
явно выраженной периодичности (псевдослучайный код). Примером таких 
кодов являются коды Баркера. 

Отметим, что коды Баркера не во всех случаях дают удовлетворительные 
результаты. Анализ показывает, что при Л^ к > 13 кодов Баркера не существует. 

Это обстоятельство затрудняет получение высокой точности измерения даль¬ 
ности, так как точность непосредственно связана с числом элементов кода при 
неизменной длительности кода. 

Более удобными являются коды, построенные на основе так называемых 
линейных рекуррентных последовательностей (например, М последователь¬ 
ностей) [79]. Такие коды могут иметь произвольно большое число элемен¬ 
тов Ы к . 

Устройство для приема псевдослучайных сигналов может быть выполнено 
в виде согласованного фильтра. Для кода Баркера с Ы к = 5 (1, 1, 1,0, 1) он 

состоит из широкополосной линии задержки на время Г к , фазовращателя на 

втором отводе линии, сумматора и фильтра, согласованного с прямоугольным 

Т к 

импульсом, длительности т к = Устройство выполняется на высокой или 
промежуточной частоте. 

Подобный способ может быть практически реализован лишь для простых 
кодов, когда А^ к не слишком велико. Более удобным оказывается использо¬ 
вание корреляционного метода приема (рис. 24.17). В данной схеме йа фазо¬ 
вый детектор, осуществляющий перемножение сигналов, подаются принятый 
и опорный сигналы, причем опорный сигнал последовательно сдвигается от¬ 
носительно принятого с помощью фазовращателя, помещенного на выходе 
генератора тактовых сигналов. На выходе фильтра нижних частот после фа¬ 
зового детектора получается корреляционная функция процесса, положение 
максимума которой характеризует время запаздывания сигнала. Недостатком 
подобной схемы последовательного коррелятора является необходимость за¬ 
траты значительного времени на поиск сигнала. 

Уменьшение времени поиска возможно при применении корреляторов 
параллельного типа [79]. 

Для формирования опорного сигнала схема, изображенная на рис. 24.17, 
должна быть дополнена устройством, производящим определение несущей 
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частоты принимаемого колебания и вводящим поправку в опорный сигнал 
на допплеровское смещение частоты. 

Выделение несущего колебания из принятого фазоманипулированного 
сигнала может осуществляться двумя способами [82]. 

1. Если манипуляция фазы колебания производится на величину 180°, 
то в результирующем спектре составляющая на несущей частоте отсутствует. 
Для восстановления несущей в этом случае осуществляют умножение часто¬ 
ты принимаемого сигнала в два раза, узкополосную фильтрацию (с помощью, 
например, схемы ФАП) и деление частоты на два. После умножителя частоты 
колебания во всех кодовых интервалах приобретают одну и ту же фазу и на 
выходе схемы получается немодулированный сигнал, частота которого точно 
равна частоте несущей. 



Рис. 24.17 


2. Производят манипуляцию фазы на величину, меньшую 180°, напри¬ 
мер на 120°. При этом в спектре остается составляющая на несущей частоте, 
которая может быть выделена с помощью схемы ФАП. 

Более детально вопросы выбора структуры, генерирования и приема 
псевдослучайных сигналов рассмотрены, например, в [79, 83]. 

В заключение настоящего параграфа отметим, что помимо рас¬ 
смотренных источников погрешностей на точность измерения пара¬ 
метров движения оказывают существенное влияние особенности 
распространения радиоволн в атмосфере Земли — тропосфере и 
ионосфере. 

Это влияние определяется отличием скорости распространения 
радиоволн в среде, характеризующейся коэффициентом преломле¬ 
ния пф 1, от скорости распространения радиоволн в свободном 
пространстве [89]. Оценка ошибок измерения, вызываемых неуче- 
том условий распространения в реальной среде, проведена, напри¬ 
мер, в [33, 65, 118, 119, 120]. 

В настоящее время используется целый ряд методов, направлен¬ 
ных на уменьшение этих ошибок. 

Так, например, ошибки измерения угловых координат, возни¬ 
кающие за счет рефракции радиоволн в тропосфере, при исполь¬ 
зовании фазовых пеленгаторов с неподвижными горизонтальными 
базами существенно меньше этих ошибок при использовании обыч¬ 
ных следящих радиолокаторов [128]. Кроме того, систематическая 
составляющая тропосферной ошибки может быть значительно умень¬ 
шена путем введения поправок как на средние климатические усло¬ 
вия, так и на текущие условия, определяемые по наземным метеоро¬ 
логическим измерениям [120]. 
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Эффективными методами борьбы с ионосферными ошибками яв¬ 
ляются повышение рабочей частотві (свыше 1000 Мгц ), а также ра¬ 
бота на двух и более частотах [65]. 

Отмеченные (а также и другие) меры делают реальным получе¬ 
ние высоких точностей измерения, требующихся в системах конт¬ 
роля траектории КА и МБР. 

§ 24.5. СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ И КОНТРОЛЯ 

ТРАЕКТОРИИ МБР И ИСЗ 

а. Управление на активном участке 

Система управления на активном участке должна обеспечивать 
требуемое сочетание параметров движения в момент выключения 
двигателя ракеты, необходимое либо для попадания МБР в заданную 
точку поверхности Земли, либо для вывода ИСЗ на заданную орбиту. 



На авто¬ 
пилот 
ракеты 



Рис. 24.18 


Управление на активном участке может осуществляться как 
автономными (инерциальными), так и командными или комбини¬ 
рованными радиотехническими системами. При проектировании 
системы управления возникает вопрос о выборе системы (автоном¬ 
ной или радиотехнической). Каждая из этих систем имеет свои пре¬ 
имущества и недостатки; некоторые из них были отмечены в § 24.1. 
Более детальные сравнительные характеристики радиотехнических 
и инерциальных систем управления МБР даны в [24]. 

Блок-схема командной системы управления движением на ак¬ 
тивном участке траектории показана на рис. 24.18. В состав радио¬ 
средств контроля траектории входит расположенный на борту 
аппарата ответчик. Полученные оценки координат и скоростей 
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ракеты преобразуются в цифровую форму и поступают в ЦВМ. Циф¬ 
ровая вычислительная машина сопоставляет измеренные параметры 
движения аппарата'с программными значениями и вырабатывает 
команды управления, которые передаются по командной радиолинии 
(КРЛ) на борт аппарата. В соответствии с командами производится 
изменение направления тяги двигателей, а также их выключение 
(отсечка). Комплекс средств контроля траектории может включать 
в себя одну или несколько наземных станций. 

Радиотехнические каналы, предназначенные для передачи команд 
управления и измерения параметров движения, могут быть объеди¬ 
нены в один общий (совмещенный) радиоканал [24]. 

Комбинированные системы управления применяются в тех* слу¬ 
чаях, когда автономная система управления не обеспечивает 
требуемой точности выдерживания каких-либо параметров- движе¬ 
ния. Типичным примером комбинированной системы является си¬ 
стема боковой радиокоррекции [24], устраняющая снос ракеты г 0 
на активном участке. Управление остальными параметрами дви¬ 
жения осуществляется с помощью автономной (например, инерци¬ 
альной) системы. Функциональная схема боковой коррекции ана¬ 
логична системе наведения по лучу, используемой при управлении 
зенитными ракетами (см. гл. 7). Отличие заключается в том, что 
управляющий луч, определяющий вертикальную равносигнальную 
плоскость, проходящую через точки старта и цели, неподвижен. 
Точность системы боковой радиокоррекции в значительной степени 
определяется точностью предварительной установки (юстировки) 
равносигнальной плоскости. 

Другим примером комбинированной системы управления движе¬ 
нием является радиоинерциальная система [85], измерительные 
устройства которой включают наземный радиолокатор, определяю¬ 
щий положение аппарата (т. е. его координаты х, у , г) и бортовые 

акселерометры, измеряющие значения ускорений х, у , г. Путем 
надлежащего сочетания данных этих радиотехнических и автоном¬ 
ных измерителей оказывается возможным определить текущее зна¬ 
чение скорости аппарата V = Ух 2 + у 2 + г 2 с более высокой точ¬ 
ностью, чем по данным каждого измерителя в отдельности. Подоб¬ 
ного рода система использовалась для наведения МБР США «Титан» 
[85]. По имеющимся данным [125] она обеспечивала контроль век¬ 
тора скорости ракеты со среднеквадратической ошибкой 0,3 м/сек . 


б. Системы контроля траектории 

Основные принципы построения систем контроля траектории 
были описаны в § 24.4. Для иллюстрации этих принципов рассмот¬ 
рим некоторые системы, используемые для слежения за МБР 
и ИСЗ. 
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Дальномерно-пеленгационные системы. Примером дальномерно- 
пеленгационной системы является импульсный радиолокатор, из¬ 
меряющий дальность до аппарата /? и его угловые координаты а 
и р в режиме автосопровождения. Путем дифференцирования могут 

быть получены значения производных от координат /?, а и |3. Однако 
эти величины обычно определяются с малой точностью по причинам, 
отмеченным в § 24.4. 

В табл. 24.1 приведены основные характеристики американского 
моноимпульсного радиолокатора сантиметрового диапазона (Я = 
= 5,7 см) АМІРР8- 16 [21]. Конструкция его антенной системы 
обеспечивает высокую точность измерения углов. При работе с бор¬ 
товым приемоответчиком с выходной мощностью 500 вт в импульсе 
дальность действия радиолокатора составляет 26 000 км. Выходные 
данные представляются в цифровом виде. 


ТАБЛИЦА 24.1 


Наименование параметра 

Единица из¬ 
мерения 

Величина 

параметра 

Мощность. 

Мега 

1—3 

Диаметр раскрыва антенны. 

м 

3,7 

Ширина диаграммы направленности . 

град 

1.2 

Коэффициент шума приемника . 

дб 

И 

Длительность импульсов. 

мксек 

0,25—1,0 

Частота следования импульсов . 

Среднеквадратические ошибки: 

гц 

941—1 707 

измерения дальности . 

м 

15 

измерения углов . 

у гл. сек 

22-25 


Более высокая точность определения параметров движения 
достигается при использовании непрерывного излучения сигнала 
и фазовых методов измерения дальности и угловых координат 
(и угловых скоростей). При совмещении такой дальномерно-пеленга- 
ционной системы с допплеровской системой измерения радиальной 
скорости получают высокоточную систему контроля траектории. 

Фазовые угломерные системы. В качестве примера фазометри¬ 
ческой системы рассмотрим американскую систему «Минитрек» [65]*, 
предназначенную для контроля траектории и передачи телеметри¬ 
ческих данных с борта ИСЗ. 

В системе «Минитрек» используются различные варианты по¬ 
строения бортовой аппаратуры и наземных станций. В одном из 
вариантов станций используются две группы антенн, входящие 
в полярную (П) и экваториальную (Э) пеленгационные системы, что 
позволяет осуществлять контроль траектории ИСЗ с любыми ор- 
- битами — от полярной до экваториальной. Размещение антенн си- 
темы «Минитрек» показано на рис. 24.19. Каждая пеленгационная 

• МІШТЦАСК (Міпігпшп \Ѵеі&М Тгаскіп^ зузіегп) — система сопровож¬ 
дения минимального веса. 
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система содержит по 4 антенны точного измерения, ориентирован¬ 
ные в направлениях «север — юг» и «восток — запад» (С — Т, 
Ю — Т, В — Т, 3 — Т). Кроме того, 5 антенн ( 1, 2,3,4 и 5) ис¬ 
пользуются в обеих пеленгационных системах для устранения.не¬ 
однозначности отсчета углов. Поскольку габариты антенн не поз¬ 
воляют разместить их на расстоянии 0,5 Я, то используются базы 
4 Я и 3,5 Я. Комбинация сигналов с этих антенн позволяет полу- 



Рис. 24.19 

чить сдвиги фаз, соответствующие базам 0,5 Я (грубое измерение 
углов) и 7,5 Я (измерения средней точности). 

Параллакс, возникающий вследствие смещения пяти антенн 
грубого измерения относительно центра антенного поля, устра¬ 
няется при калибровке системы. 

Сигналы с антенн пеленгационной системы поступают на прием¬ 
ник, каналы которого построены по схеме, описанной в § 24.4 (рис. 
24.14). 

Практически погрешность измерения углов системой «Мини¬ 
трек» вследствие нестабильности фазовых характеристик и других 
причин составляет 20", а при малых углах места может доходить 
до 0,05 — 0,2°, в основном из-за рефракции радиоволн в ионосфере. 

Калибровка системы «Минитрек» производится с помощью оп¬ 
тических методов с точностью до 2". 

Несколько меньшую точность измерения углов обеспечивают 
фазовые угломерные системы с упрощенной схемой обработки при- 
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пятого сигнала путем интерференционной записи. В таких системах 
записывается выходное напряжение, определяемое суммой и раз¬ 
ностью сигналов, принятых антеннами, и по нему находятся углы 
визирования объекта. По такому принципу работают некоторые пе¬ 
ленгаторы системы «Минитрек», а также пеленгатор ФИАН СССР. 

Допплеровские системы. В качестве примера допплеровской 
системы контроля траектории рассмотрим систему «Доплок»* [26], 
блок-схема которой представлена на рис. 24.20. Система «Доплок» 
может использоваться как пассивная (при работе по сигналам, излу- 



Рис. 24.20 


ченным передатчиком спутника) и как активная (при измерении 
параметров орбит неизлучающих ИСЗ). В последнем случае ис¬ 
пользуется передатчик непрерывного излучения мощностью 50 кет . 

Система «Доплок» работает на частоте 108 Мац, но ее характе¬ 
ристики сохраняются в диапазоне 55—970 Мац . 

При работе системы «Доплок» в пассивном режиме (беззапросный 
метод) сигнал, излучаемый бортовым передатчиком, принимается 
наземной станцией и частота сигнала сравнивается с частотой ста¬ 
бильного кварцевого генератора. Допплеровский сдвиг частоты 
измеряется и записывается. 

Основной частью системы является узкополосный следящий 
фильтр с ФАП, применение которого позволяет обнаружить сигна¬ 
лы с низким уровнем энергии. Поиск сигнала по частоте обеспечи¬ 
вается набором узкополосных фильтров, перекрывающих диапа- 

* ООРЬОС (Оорріег РЬазе Ьоск)— допплеровская система с фазовой 
синхронизацией. 
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зон возможных допплеровских частот (порядка 1—14 кгц). 
В одном из вариантов системы используется 1200 фильтров, опра¬ 
шиваемых за 0,1 сек. При появлении сигнала в одном из фильтров 
управляемый генератор системы ФАП перестраивается на частоту 
этого фильтра и синхронизуется сигналом. Максимальная ошибка 
измерения частоты Допплера в системе «Доплок» доходит до 2,5 гц 
и в основном определяется влиянием-ионосферы [26]. 

Полоса пропускания следящего фильтра может регулироваться 
в пределах 1—50 гц и зависит от скорости изменения частоты Доп¬ 
плера. При полосе пропускания фильтра 1 гц дальность действия 
системы достигает 40 000 км. 

Дальномерные системы. Американская дальномерная система 
«Секор»* [86] является системой непрерывного излучения с сину¬ 
соидальной частотной модуляцией. Наземная станция системы из¬ 
лучает сигнал на несущей частоте 421 Мгц , модулированный 
четырьмя поднесущими колебаниями с частотами /і —/ 2 , 

/і — Із И и — и + и такими, что Іі = 586 кгц, І2 = І^, Із = ^ , 
и = /У2048. 

. Ответчик спутника ретранслирует сигнал на несущей частоте 
448,8 Мгц, модулированный теми же четырьмя частотами, и сиг¬ 
нал на несущей частоте 224,4 Мгц, модулированный только час¬ 
тотой ( ѵ Д наземном приемнике производится сравнение фаз всех 
четырех поднесущих колебаний, принятых со спутника, с опор¬ 
ными частотами, и таким образом получают четыре шкалы, обес¬ 
печивающие точное и однозначное определение дальности в пре¬ 
делах ~ 1000 км. 

Расхождение между. сдвигами фаз поднесущих колебаний на 
частоте /і, передаваемых сигналами на несущих частотах 224,4 и 
448,8 Мгц, используется для компенсации ошибки в измерении 
дальности, вызываемой рефракцией радиоволн в ионосфере. 

Реальная точность измерения расстояния в системе составляет 
±15 м при дальности действия 6000 км. 

При определении траектории с помощью системы «Секор» используются 
три наземные станции, одна из которых является главной. Станции поочеред¬ 
но запрашивают спутник и принимают ретранслированный сигнал, осущест¬ 
вляя определение дальности. Работу начинает главная станция; после окон¬ 
чания излучения этой станции включается вторая станция, затем — третья, 
затем — опять главная и т. д. Время одного цикла работы каждой станции 
12 м сек. Измеренные на каждой станции значения дальностей в цифровой 
форме записываются на магнитную ленту и затем пересылаются на главную 
станцию, где осуществляется их совместная обработка. 

Смешанные системы. Высокоточной смешанной системой конт¬ 
роля траектории ИСЗ и МБР является система «Азуса» [124], опре 

деляющая все шесть параметров движения (/?, а, р, /?, а, Р). 

* 5ЕСОЦ (Зедиепііаі Соііаііоп о! Цап&е) — система последовательного 
измерения дальности. 
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Наземная станция системы «Азуса» излучает непрерывный сиг¬ 
нал, несущая частота которого равна 5060 Мгц. (л — 6 см). Борто¬ 
вой приемоответчик синхронизуется по этому сигналу, понижает 
его частоту на 60 Мгц и переизлучает на наземную станцию. Для 
компенсации смещения частоты, вызываемого эффектом Допплера, 
частота наземного передатчика подстраивается таким образом, что¬ 
бы частота принимаемого наземной станцией сигнала всегда состав¬ 
ляла 5000 Мгц. В бортовом приемоотвегчике осуществляется поиск 
запросного сигнала путем периодического изменения частоты гетеро¬ 
дина приемника. При захвате сигнала поиск прекращается. 



Рис. 24.21 


Для измерения угловых координат в системе «Азуса» исполь¬ 
зуются фазовые пеленгаторы, в состав которых входят 7 разнесен¬ 
ных в пространстве антенн (рис. 24.21), образующих две взаимно 
перпендикулярные точные (антенны А — Б и В — Г) и две грубые 
(антенны Д — Е и Ж — 3) измерительные базы. Антенна И — 
передающая. Все антенны закрыты радиопрозрачными колпаками 
сферической формы. 

Ошибка измерения угловых координат в системе составляет 8" 
(при углах места Р > 15°). Для измерения угловых скоростей ап¬ 
парата используются две дополнительные базы размером около 
500 м (в число антенн, образующих эти базы, входит антенна К 
на рис. 24.21). 

Определение наклонной дальности до аппарата производится 
многошкальным фазовым методом с использованием синусоидаль¬ 
ной частотной модуляции, для чего запросный сигнал модулируется 
тремя поднесущими колебаниями с частотами 0,16, 4, 100 кгц (соот¬ 
ношение шкал — 25). Точность отсчета разности фаз в системе со¬ 
ставляет —1°, что соответствует ошибке измерения дальности по 
точной шкале, равной 4 м. 
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Обработка данных измерений параметров движения произво¬ 
дится на цифровой вычислительной машине. 

При мощности наземного и бортового передатчиков 2,0 кет 
и 2,5 вт соответственно и диаметре наземных антенн 1,5 ж система 
«Азуса» обеспечивает контроль траектории КА на расстояниях до 
1800 км. 


§ 24.6. СИСТЕМЫ КОНТРОЛЯ И КОРРЕКЦИИ ТРАЕКТОРИИ 
МЕЖПЛАНЕТНЫХ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 

Необходимость обеспечения высокой точности управления поле¬ 
том межпланетного космического аппарата при большой длитель¬ 
ности полета на значительном удалении от Земли требует создания 
сложных и при этом весьма надежных систем управления. Управ¬ 
ление движением в космическом полете возможно лишь при поддер¬ 
жании определенной ориентации аппарата, управление которой 
производится автономной системой. На основании телеметрической 
информации, полученной от бортовых устройств, и измерения эле¬ 
ментов траектории в координационно-вычислительном центре (КВЦ) 
командно-измерительного комплекса вычисляется программа кор¬ 
рекции траектории, отрабатываемая по командам с Земли борто¬ 
выми исполнительными устройствами. 

Задачи системы управления движением еще более усложняются 
при необходимости осуществления встречи в космосе или мягкой 
посадки на небесное тело. Рассмотрим особенности управления в 
в космическом полете на примере управления автоматической стан¬ 
цией «Луна-9» [110]. 

В систему управления станции «Луна-9» входили гироскопиче¬ 
ские и электронно-оптические устройства системы ориентации, 
программно-временное устройство, радиосистема мягкой посадки 
и система радиоконтроля траектории. Старт станции производился 
с промежуточной орбиты. Проведенные системой контроля траек¬ 
тории после старта измерения показали, что траектория станции 
проходит на расстоянии 10 000 км от Луны. На основании измере¬ 
ний были рассчитаны исходные данные для коррекции: величина, 
направление и момент подачи корректирующего импульса. На борт 
станции была передана программа для системы управления ориен¬ 
тацией и двигательных установок. Для устранения ошибок была 
проведена проверка правильности «понимания» бортовыми устрой¬ 
ствами переданной программы. После передачи радиокоманды 
с Земли подготовка и включение всех бортовых систем производи¬ 
лась программно-временным устройством. Исполнение команд 
в ходе коррекции контролировалось по телеметрическим каналам. 

В начале сеанса коррекции с помощью оптической системы и 
микродвигателей системы ориентации станция была ориентирована 
на Солнце. Затем, сохраняя ориентацию на Солнце, были осуще- 
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ствлены оптический поиск Луны и ориентация на Луну таким обра¬ 
зом, чтобы ось двигательной установки заняла нужное положение. 
Двигатель был включен после окончания ориентации и выключен 
после сообщения станции заданной корректирующей скорости. 

Проведенный после коррекции контроль траектории показал, 
что траектория практически проходит через расчетную точку при¬ 
лунения в Океане Бурь. Величина скорости при коррекции изме¬ 
нилась на 71,2 м/сек , при этом отклонение от этой величины на 
0,1 м/сек привело бы к отклонению точки прилунения на 10— 
15 км .. К таким же отклонениям привело бы изменение направ¬ 
ления вектора скорости на Г в плоскости, перпендикулярной на¬ 
правлению на Луну. 

Расчетные данные для работы системы мягкой посадки на Луну 
были определены в КВЦ по данным траекторных измерений и пере¬ 
даны на борт станции. На высоте над Луной около 8300 км станция 
была ориентирована по лунной вертикали, построенной оптиче¬ 
скими средствами. При этом двигатель тормозной установки был 
направлен соплом на Луну. 

Система ориентации с помощью оптических датчиков слежения 
за Землей и Солнцем сохраняла заданную ориентацию в течение 
часа. Расстояние до Луны измерялось бортовым радиовысотомером. 
По его команде на высоте около 75 км от поверхности Луны была 
включена тормозная установка, погасившая за 48 сек скорость от 
2 600 м/сек до нескольких метров в секунду. После осуществле¬ 
ния мягкой посадки станция «Луна-9» передала на Землю теле¬ 
визионное изображение лунной поверхности. 

Не менее сложная задача была выполнена системой управ¬ 
ления движением автоматической станции «Венера-3», обеспечив¬ 
шей попадание станции на Венеру при отклонении точки падения 
от расчетной менее 450 км и отклонении времени встречи стан¬ 
ции с планетой от расчетного менее 4 мин. В момент проведения 
коррекции траектории станция находилась на расстоянии 
12 900 000 км от Земли. Осуществление надежной радиосвязи с 
космическим кораблем на таких и больших расстояниях является 
весьма сложной научно-технической проблемой. 

Основным ограничивающим фактором в системе космической 
связи является шум, создаваемый естественными и искусствен¬ 
ными источниками. К искусственным источникам помех относятся 
радио- и телевизионные передатчики, радиолокационные уста¬ 
новки, высоковольтные линии электропередачи и пр. Место рас¬ 
положения станции дальней космической связи должно быть вы¬ 
брано таким образом, чтобы свести к минимуму возможность воз¬ 
действия этого рода помех. 

Естественные помехи вызываются в основном радиоизлуче¬ 
нием Галактики, Солнца, Луны, радиозвезд, поглощением радио¬ 
волн в атмосфере Земли, активными потерями в антенне и со¬ 
единительных линиях, передающих энергию от антенны ко входу 
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приемника, и, наконец, собственными шумами приемного устрой¬ 
ства. 

Интенсивность шума, создаваемого каждым источником, может 
быть охарактеризована эффективной шумовой температурой Т э , 
выражаемой обычно в градусах Кельвина. Полная интенсивность 
шума на входе системы определяется суммой шумовых температур 
всех источников. 



Рис. 24.22 


На рис. 24.22 представлены зависимости эффективных шумовых 
температур галактических и атмосферных источников от частоты 
[127]. Выбором рабочей частоты радиолинии, можно минимизиро¬ 
вать влияние этих источников помех. Обычно рабочие частоты выби¬ 
раются в диапазоне 1 — 10 Ггц. Конкретное значение рабочей час¬ 
тоты определяется также и другими факторами, такими, как нали¬ 
чие необходимых электровакуумных приборов для генерирования 
колебаний, возможностью создания малошумящих усилителей, ан¬ 
тенных устройств и пр. 

Кроме того, траектория космического аппарата и расположение 
сеансов связи должны выбираться таким образом, чтобы избежать 
попадания в диаграмму антенны Солнца, Луны и других интенсив¬ 
ных источников радиоизлучения. 

Для уменьшения тепловых шумов приемного устройства ис¬ 
пользуют малошумящие предварительные усилители — парамет¬ 
рические и квантовопарамагнитные (мазеры). Чтобы снизить потери 
при прохождении сигнала от антенны к приемнику, предваритель¬ 
ный усилитель (а иногда и смеситель) помещают непосредственно 
на облучателе антенны. 

Весьма важным элементом в системе дальней связи является 
наземная антенна. Поскольку размеры антенны космического ко¬ 
рабля ограничены, только при использовании наземных антенн 
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с большими эффективными площадями возможно получить доста¬ 
точный уровень сигнала на входе приемника. 

Наиболее часто используются антенны с параболическими реф¬ 
лекторами, обеспечивающие большое усиление. Стоимость этих 
систем низка по сравнению с антеннами других типов [127]. 

В США для слежения за дальними космическими аппаратами 
используются антенны диаметром 26 м и в настоящее время вво¬ 
дится в строй антенна диаметром 64 м. 

Системы контроля траектории дальних космических объектов 
обычно измеряют дальность и радиальную скорость аппарата [117, 
127], кроме того, путем определения углового положения антенны, 
находящейся в режиме автослежения за аппаратом, могут быть полу¬ 
чены его угловые координаты. Положение антенны определяется 
с помощью цифровых вычислительных машин, куда поступают 
в цифровой форме данные об углах поворота двух валов антенны. 

Для определения угловых координат возможно также примене¬ 
ние фазовых интерферометрических систем. Так, радиоинтерферо¬ 
метр ФИАН обеспечивал определение угла визирования космичес¬ 
кой ракеты при ее движении вблизи Луны. 

Измерение скорости аппарата осуществляется допплеровским 
методом при использовании на борту когерентного приемоответ- 
чика. В системе США «ДСИФ» [127] на борту производится пре¬ 
образование частоты в соотношении 96/89, т. е. при частоте запроса, 
равной 890 Мгц , частота ответа составляет 960 Мгц. Для выделения 
несущей частоты в наземном приемнике используется схема фазовой 
автоподстройки частоты с эффективной шириной полосы пропуска¬ 
ния 20 или 60 гц. При полосе пропускания 20 гц пороговый уровень 
сигнала на входе приемника, при котором наступает срыв слежения 
ФАП, составляет 2 X ІО- 20 вт. Разрешающая способность по ско¬ 
рости при времени наблюдения 1 мин равна 0,003 м/сек . 

Измерение дальности в данной системе производится с помощью 
псевдослучайных сигналов при фазовой манипуляции несущего 
колебания. Длительность одного элемента кода составляет Iмксек и 
относительное положение ответного и запросного кодов определяет¬ 
ся с точностью до 0,5 мксек , что соответствует разрешающей способ¬ 
ности по дальности ±75 м. Дальнейшее увеличение точности может 
быть достигнуто путем выделения из принимаемого сигнала (йода) 
синусоидального колебания, частота которого равна частоте мани¬ 
пуляции и измерения сдвига фаз колебания относительно опорного. 
Фактическая точность определения дальности в данной системе 
составляет ± 15 м и в основном лимитируется точностью знания 
скорости распространения радиоволн в космическом пространстве. 

В системе Грэйрр* [117], предназначенной для слежения за объектами 
вплоть до лунных расстояний, для точного и однозначного в широких пре- 

* СЩАКК — система Годдарда для определения дальности и скорости 
(Оосісіагсі Кап&е апсі Кап&е Каіе). 
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делах измерения дальности используется совмещенный метод, при котором 
точные измерения производятся фазовым методом на синусоидальных под¬ 
несущих колебаниях, а псевдошумовой сигнал используется для раскрытия 
неоднозначности. С помощью поднесущих частот образуются семь основных 
шкал измерения дальности, причем высшая частота равна 100 кгц, а низ¬ 
шая — 8 гц (диапазон однозначного измерения — 18 740 км). При больших 
дальностях используется код устранения неоднозначности, который представ¬ 
ляет собой последовательность, состоящую из 32 385 импульсов. Общая дли¬ 
тельность кода несколько больше 8 сек , что соответствует дальности 
1 213 600 км. 

Интересной особенностью системы Грэйрр является возможность одно¬ 
временного измерения дальности и скорости аппарата с трех наземных пунк¬ 
тов, работающих на разных несущих частотах. Для этой цели бортовой прие- 
моответчик имеет три независимых канала. 

Реальная точность измерения дальности в системе составляет ± 15 м> 
а скорости^ 0,1 м/сек. 

Псевдослучайные сигналы используются для измерения дальности также 
в планетном радиолокаторе, созданном на базе Центра дальней космической 
связи СССР [121, Л22]. 

Следует отметить, что в комплексах дальней космической связи 
для повышения надежности могут использоваться несколько радио¬ 
систем, работающих в различных частотных диапазонах* 

Для управления работой автоматической межпланетной стан¬ 
ции «Марс-Ь использовались три радиосистемы, работающие в ме¬ 
тровом (1,6 м ), дециметровом (32 см) и сантиметровом диапазонах 
[90]. Эти радиосистемы обеспечивали траекторные измерения, пере¬ 
дачу с борта станции телеметрической информации, а также пере¬ 
дачу команд управления. 

Система метрового диапазона наряду с передачей телеметриче¬ 
ской информации поддерживала связь со станцией в случае нару¬ 
шения работы системы ориентации. 

Работа со станцией велась сеансами с интервалами двое и пять 
суток. Каждый сеанс начинался с приема телеметрической инфор¬ 
мации, содержащей результаты научных исследований и данные 
о состоянии станции. 

Затем проводилось измерение дальности и скорости. Сеанс за¬ 
канчивался также получением телеметрической информации. 


§ 24.7. КОМПЛЕКСЫ КОНТРОЛЯ И УПРАВЛЕНИЯ 
КОСМИЧЕСКИМИ АППАРАТАМИ 

Радиотехнические системы траекторных измерений являются 
составной частью комплексов наблюдения за космическим простран¬ 
ством и командно-измерительных комплексов. В командных комп¬ 
лексах результаты траекторных измерений используются для управ¬ 
ления движением космических аппаратов и контроля процесса вы¬ 
ведения на заданную траекторию. В комплексах наблюдения за 
космическим пространством по данным' систем контроля траекто- 
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рии производится опознавание космических аппаратов, определе¬ 
ние элементов их траектории, прогнозирование движения. 

Для выполнения этих задач необходимо большое число изме¬ 
рительных станций, расположенных на значительной территории 
и объединенных в единую сеть многочисленными каналами связи. 
Координация работы станций осуществляется пунктами управле¬ 
ния. Обработка поступающих данных и необходимые расчеты вы- 



Рис. 24.23 


полняются быстродействующими ЭЦВМ в вычислительных центрах 
комплексов. Полученная информация может быть передана соот¬ 
ветствующим компетентным организациям (научным, военным 

и др.)- 

Функциональная схема комплексов может быть изображена 
в виде, показанном на рис. 24.23. 

Различные задачи, решаемые комплексами, определяют отли¬ 
чия в построении оконечных устройств, в способах регистрации и 
индикации выходных данных. Первыми результатами работы 
командного комплекса является информация о выведении аппарата 
на траекторию и предварительное определение ее элементов. Время 
получения этой информции зависит от характера траектории, при 
запуске ИСЗ оно составляет 2—3 час [26]. В дальнейшем командно¬ 
измерительный комплекс используется для управления работой 
бортовой аппаратуры аппарата и коррекции его орбиты. 

Непрерывное наблюдение за космическим пространством с целью 
опознавания всех космических объектов и точного определения 
элементов их траектории осуществляется комплексом наблюдения. 
По данным систем контроля траектории счетно-решающими устрой¬ 
ствами вычислительного центра составляется каталог всех нахо¬ 
дящихся на орбитах искусственных спутников Земли. Данные ката- 
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лога хранятся в устройствах долговременной памяти ЭЦВМ. Опозна¬ 
вание неизвестных (в том числе неизлучающих) объектов может про¬ 
изводиться путем сопоставления рассчитанных в вычислительном 
центре параметров их орбит с данными каталога. Хранящаяся 
в каталоге информация может быть представлена в виде проекций 
орбит ИСЗ на карту мира (трасс ИСЗ). На индикаторе может быть 
отмечено положение любого ИСЗ на орбите в рассматриваемый 
(а также в предшествующий или последующий — по данным прогно- 
зирования движения) момент времени. Из каталога может быть 
получена дополнительная информация об ИСЗ (время запуска, 
вес, высота перигея и апогея и т. д.). 

Важным звеном комплексов является система единого времени 
(СЕВ), обеспечивающая необходимую точность измерения частот и 
временных интервалов на станциях систем контроля траектории, 
а также привязку ко времени данных этих систем и телеметрии. На 
центральном пункте СЕВ хранятся высокостабильные эталоны час¬ 
тоты и времени (часы)*. С центрального пункта на местные пункты 
СЕВ передаются по линиям связи сигналы синхронизации, напри¬ 
мер, в виде последовательности импульсов. Линии связи могут быть 
проводными, однако при значительном удалении местных пунктов 
от центрального используются радиолинии. 

Требуемая точность синхронизации местных часов зависит от назначе¬ 
ния измерительных устройств; при точных траекторных измерениях, а также 
при научных экспериментах требуется точность ± 0,1 мсек и даже более 
высокая. В то же время при значительном удалении местной станции СЕВ 
от центральной обеспечить синхронизацию с точность^ выше единиц мил¬ 
лисекунд затруднительно. Источниками ошибок являются случайные сдвиги 
фаз при передаче сигналов точного времени по обычным радиолиниям. 
В [26] предлагаются два способа повышения точности синхронизации часов: 
транспортировка на место станции высокостабильных (атомных) часов или 
передача сигналов синхронизации на сверхнизких частотах (СНЧ) — по¬ 
рядка 10—40 кгц. Первый способ предъявляет жесткие требования к ус¬ 
ловиям транспортировки часов, с тем чтобы их уход за время доставки был 
достаточно малым. Второй способ при наличии стабильных часов на местных 
пунктах позволяет обеспечить требуемую точность синхронизации при под¬ 
стройке часов один раз в сутки. Отмечается, что линии передачи на СНЧ 
обеспечивают высокую стабильность фазы сигнала (например, для трансат¬ 
лантической линии средний уход за 5 час составляет около 2 мксек), за исклю¬ 
чением времени восхода и захода Солнца над линией связи и редких (но зна¬ 
чительных по величине) возмущений в ночное время. 

Практически достигнута точность передачи частот на большие расстоя¬ 
ния порядка 2,5-10 11 (средний уход за сутки) при использовании фазовой 
автоподстройки по сигналам частоты 16 кгц [26]. 

Более подробные сведения о структуре и работе комплексов 
контроля и управления космическими аппаратами можно найти 
в [21, 26]. 


* Часы отличаются от эталонов частоты добавлением счетных устройств 
(измеряющих число периодов эталонной частоты / э ). 
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Контрольные вопросы 


1. Приведите функциональную схему системы управления КА или МБР. 

2. Укажите возможные виды систем управления КА или МБР. 

3. Поясните особенности использования радиосредств в системах контро¬ 
ля траектории КА или МБР. 

4. Поясните сущность метода максимального правдоподобия и его связь 
с другими методами статистических оценок. 

5. Чем определяется потенциальная точность измерения радиальной 
скорости при непрерывном немодулированном сигнале? 

6. В чем отличие конечных и статистических методов определения эле¬ 
ментов траектории? 

7. Укажите способы определения траектории космического аппарата. 

8. Поясните сущность метода наименьших квадратов. 

9. Укажите методы определения радиальной скорости аппарата. 

10. Чем определяется реальная точность измерения скорости и как она 
связана с потенциальной точностью? 

11. Поясните сущность фазового метода измерения углов и угловых 
скоростей. 

12. Укажите основные источники ошибок при измерении угловых ко¬ 
ординат фазовым методом и меры борьбы с ними. 

13. Поясните особенности измерения дальности при использовании сиг¬ 
налов с синусоидальной частотной модуляцией и псевдошумовых сигналов. 

14. Приведите блок-схему командной системы управления. 

15. Приведите пример системы контроля траектории ИСЗ. В чем особен¬ 
ности ее работы? 

16. Поясните особенности системы контроля и коррекции траектории 
дальних космических аппаратов. 

17. Поясните структуру комплексов управления и наблюдения за кос¬ 
мическим пространством. 

18. Каково назначение СЕВ? Отметьте особенности СЕВ. 

Литература [2, 3, 21, 24, 26, 28, 33, 45, 47, 65, 79, 80, 82]. 
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ПРИНЦИПЫ АВТОМАТИЧЕСКОГО УПРАВЛЕНИЯ 
ВСТРЕЧЕЙ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 


§ 25.1. ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА УПРАВЛЕНИЯ ВСТРЕЧЕЙ 
В КОСМОСЕ 

а. Задачи, решаемые с помощью встречи 
космических аппаратов на орбите. Основные 
особенности управления встречей 

В данной главе на основании известных из литературы сведений 
рассматриваются вопросы, связанные с радиоуправлением встречей 
и стыковкой космических аппаратов на орбите. 

Одной из основных задач обеспечения межпланетных полетов 
является стыковка космических аппаратов на орбите. Управление 
сближением и встречей объектов в космосе может оказаться необ¬ 
ходимым как на орбите вокруг Земли, так и на орбите вокруг пла¬ 
неты, на которую совершается перелет. Встреча нескольких объек¬ 
тов на околоземной орбите позволяет собрать тяжелый космиче¬ 
ский корабль, осуществить запуск которого непосредственно с по¬ 
верхности Земли значительно труднее, чем с орбиты. 

Встреча на орбите вокруг исследуемой планеты необходима при 
следующей схеме полета, предусматривающей возвращение меж¬ 
планетного корабля на Землю. Приблизившись к планете, косми¬ 
ческий корабль становится ее спутником. Так как произвести по¬ 
садку тяжелого корабля на планету и последующий взлет с ее по¬ 
верхности еще сложнее, чем взлет с поверхности Земли, то на пла¬ 
нету опускается небольшой корабль, отделяемый от корабля-базы, 
остающегося на орбите. При возвращении он должен быть вы¬ 
веден на орбиту, близкую к орбите корабля-базы, и соединен с ним. 

Кроме указанных с помощью встречи на орбите могут осуще¬ 
ствляться: 

1) спасательные и ремонтные операции в космосе; 

2) снабжение космических лабораторий материалами, замена 
источников питания и т. п.; 

3) встреча с выполнившим свои функции космическим объектом, 
который необходимо удалить с орбиты. 
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Во всех случаях встречи на орбите, кроме случая 3 , сближе¬ 
ние должно заканчиваться с нулевой относительной скоростью 
и завершаться ^механической стыковкой космических аппаратов. Мы 
будем рассматривать именно такой случай и ограничимся изучением 
автоматического управления сближением лишь двух объектов. 

Наиболее типичен такой вариант управления встречей, когда 
корректируется движение лишь одного из сближаемых аппаратов, 
который в дальнейшем мы^ будем называть кораблем. Второй аппа¬ 
рат, движущийся в процессе встречи по неизменной орбите, усло¬ 
вимся называть базой. Для определенности будем предполагать, 
что встреча происходит на орбите вокруг Земли. 

Процесс управления встречей складывается из следующих 
двух этапов. 

1. Этап сближения, результатом которого является уменьшение 
расстояния между кораблем и базой и скорости относительного 
движения до малых величин. Этот этап начинается на расстоянии 
от нескольких километров до нескольких десятков километров (та¬ 
кова, по общему мнению, высказываемому в литературе, точность 
попадания корабля в район базы при выводе его на орбиту). За¬ 
канчивается этот этап на расстоянии порядка нескольких сотен 
метров, соответствующем началу второго этапа — этапа причали¬ 
вания. 

2. Этап причаливания, конечной целью которого является приб¬ 
лижение корабля к базе, с близкой к нулю относительной скоростью, 
и механическое сцепление аппаратов друг с другом. 

Задача управления встречей двух космических аппаратов сход¬ 
на с задачей наведения ракеты на движущуюся цель, но имеет сле¬ 
дующие особенности: 

1. При встрече двух объектов в космосе необходимо сочетание 
нулевого промаха с нулевой относительной скоростью, вследствие 
чего в процессе сближения необходимо измерять скорость относи¬ 
тельного движения и управлять ею. 

2. Процесс управления длится вплоть до момента непосредствен¬ 
ного контакта спутников, причем на этапе причаливания необхо¬ 
димо обеспечить не только требуемый характер относительного дви¬ 
жения центров масс сближаемых аппаратов, но и такую взаимную 
ориентацию их корпусов, при которой возможно совпадение стыко¬ 
вочных узлов (специальных механических устройств, служащих 
для сцепления аппаратов друг с другом). 

3. При управлении встречей могут быть использованы данные 
о траектории спутника-цели (базы), так как они обычно известны 
по результатам наземных измерений. 

4. В ряде случаев на спутнике-цели может быть установлена 
аппаратура, облегчающая управление процессом встречи (напри¬ 
мер, радиомаяки, ответчики и т. п.). Указанное обстоятельство 
порождает также большее разнообразие способов управления сбли- 
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жаемыми спутниками по сравнению со способами управления раке¬ 
тами при наведении их на цель (см. ниже). 

5. Во время работы маршевого двигателя возможно обволаки¬ 
вание корабля ионизированными газами, которые могут оказаться 
непроходимыми для радиоволн. Поэтому при разработке аппарату¬ 
ры управления должно приниматься во внимание возможное прек¬ 
ращение радиосвязи во время работы маршевого двигателя. 


б. Способы управления встречей двух космических 
аппаратов 

Принципиально возможны следующие способы управления 
встречей: 

1) телеуправление 1-го вида по командам с Земли (рис. 25.1,а); 

2) телеуправление 2-го вида (рис. 25.1,6); 

3) самонаведение (рис. 25.1,в). 



Корабль 


<7 

База 


N 




1- канал контроля 
движения базы; 

2- канал контроля 
движения корабля; 

3- канал контроля 
относительного 
движения; 
канал связи; 

5-канал управления 



Эти три способа аналогичны способам управления реактивными 
снарядами, описанным в I части, и особого пояснения не требуют. 

Вследствие отмеченной выше возможности учета в некоторых 
случаях предстоящей встречи еще до запуска обоих объектов на 
орбиту становится возможным применять еще два способа управле¬ 
ния встречей: 

4) наведение на себя; 

5) телеуправление 3-го вида. 

Наведение на себя (рис. 25.1, г) характеризуется тем, что ап¬ 
паратура, измеряющая относительное положение корабля и базы, 
расположена не на корабле, а на базе. Там же находится вычисли¬ 
тельное устройство, вырабатывающее команды в соответствии с за- 
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данным законом управления, которые передаются на корабль по 
специальному радиоканалу. 

Телеуправление 3-го вида (рис. 25.1, д) отличается от телеуправ¬ 
ления 2-го вида лишь тем, что относительное положение корабля и 
базы определяется с помощью аппаратуры, установленной на спут¬ 
нике-базе. 

Оценим целесообразность применения* каждого из перечисленных 
способов управления встречей. * 

Телеуправление 1-го вида предполагает проведение 
измерений, связанных с определением относительного положения 
корабля и базы, непосредственно с поверхности Земли. Учитывая, 
что требуемая точность измерений, вызванная необходимостью сбли¬ 
жения спутников до нулевого расстояния с нулевой относительной 
скоростью, весьма велика, можно сделать вывод, что телеуправле¬ 
ние 1-го вида целесообразно применять лишь для проведения грубой 
коррекции орбиты корабля с целью сближения его с базой до рас¬ 
стояния, соответствующего дальности действия бортовой аппара¬ 
туры (о методах проведения таких коррекций см. гл. 24). После про¬ 
ведения такой коррекции может быть применен один из остальных 
четырех методов, общей чертой которых является измерение пара¬ 
метров относительного движения с помощью аппаратуры, находя¬ 
щейся на борту самих сближаемых объектов и обеспечивающей не¬ 
обходимую точность измерений. 

Телеуправление 2-го и 3-го видов отличается от 
методов самонаведения и наведения на себя тем, что вычислитель¬ 
ное устройство, вырабатывающее команды управления, и передат¬ 
чик командной радиолинии расположены на Земле. Применение 
ТУ-2 и ТУ-3 имеет смысл лишь тогда, когда размещение этой ап¬ 
паратуры на Земле дает экономию в весе бортовой аппаратуры (т. е. 
тогда, когда вычислительное устройство весьма сложно и вес его 
превышает вес аппаратуры, необходимой для поддержания связи 
с наземным командным пунктом). 

Кроме того, при использовании любого из методов телеуправле¬ 
ния время сближения ограничено временем нахождения базы и 
корабля в поле зрения наземного командного пункта (или системы 
командных пунктов). 

Методы самонаведения и наведения на 
себя свободны от принципиальных недостатков методов телеуправ¬ 
ления. Для сравнения методов самонаведения и наведения на себя 
друг с другом рассмотрим упрощенные функциональные схемы 
(рис. 25.2, 25.3), поясняющие идёю управления процессом встречи. 

При управлении по способу самонаведения (рис. 25.2) 
на борту корабля находятся два типа измерительных устройств. 
Одни из них определяют некоторые параметры относительного дви¬ 
жения корабля и базы — расстояние, скорость сближения и др. 
Состав измеряемых параметров определяется принятым методом 
наведения. Эти измерительные устройства могут работать совместно 
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со вспомогательной аппаратурой, устанавливаемой на базе (радио¬ 
локационные ответчики, источники инфракрасного излучения 
и т. п.), которая способствует повышению точности измерений 


Корабль 



Рис. 25.2 

Вторую группу измерительных устройств составляют всевозмож¬ 
ные датчики, работа которых не связана с относительным движе¬ 
нием (акселерометры, датчики угловой скорости вращения корпуса 
корабля и т. д.). 


База Корабль 



Рис. 25.3 

Вычислительное устройство на основании данных, полученных 
от измерительных средств, в соответствии с заложенным в него за¬ 
коном управленйя определяет нужную ориентацию корпуса кораб¬ 
ля и управляет работой маршевых двигателей сближающей двига¬ 
тельной установки (СДУ). 
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Функциональная схема, изображенная на рис. 25.3, поясняет 
управление встречей по способу наведения на себя. 
В этом случае устройства, измеряющие параметры относительного 
движения, и вычислительное устройство расположены не на кораб¬ 
ле, а на базе. Вспомогательная аппаратура, которая при управлении 
по способу самонаведения находилась на базе, переносится на ко¬ 
рабль. Управление сближающей двигательной установкой и ориен¬ 
тацией корабля производится с помощью командной радиолинии 
(КРЛ). Для согласования работы устройств, определяющих требуе¬ 
мую ориентацию корабля (находящихся на базе), и исполнительных 
устройств (находящихся на корабле) на обоих объектах должны 
быть установлены устройства, производящие построение одной и 
той же опорной системы координат. 

Сопоставление функциональных схем рис. 25.2 и 25.3 позволяет 
отметить следующие сравнительные достоинства и недостатки 
методов самонаведения и наведения на себя. 

1. При наведении на себя упрощается бортовая аппаратура ко¬ 
рабля, так как измерительные устройства в этом случае расположе¬ 
ны на базе. Поэтому наведение на. себя имеет смысл, например, 
при сборке на орбите большого космического аппарата, т. е. при по¬ 
следовательной стыковке с базой нескольких кораблей, 

2. В случае наведения на себя при нахождении на базовом спут¬ 
нике оператора-космонавта облегчается возможность вмешатель¬ 
ства последнего в процесс управления встречей. 

3. Однако наведение на себя требует наличия командной радио¬ 
линии, что несколько снижает выигрыш за счет сокращения объема 
аппаратуры, устанавливаемой на корабле. 

Кроме того, независимо от выбранного способа управления на 
корабле должно находиться устройство, производящее построение 
опорной системы координат для ориентации относительно нее кор¬ 
пуса корабля в соответствии с заданным направлением вектора тяги 
СДУ. При переходе от самонаведения к наведению на себя анало¬ 
гичное устройство должно быть установлено и на базе, так как при 
вычислении команд должна быть известна связь измерительной и 
исполнительной систем координат. 

Учитывая, что область применения методов телеуправления в за¬ 
даче стыковки спутников весьма узка, мы ограничимся рассмотре¬ 
нием только самонаведения и наведения на себя. 

§ 25.2. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ КОРАБЛЯ ОТНОСИТЕЛЬНО БАЗЫ 

а. Системы координат, применяемые при исследовании 
относительного движения 

Величины, представляющие основной интерес при кинемати¬ 
ческом анализе сближения спутников: скорость относительного дви¬ 
жения и расстояние между спутниками — весьма малы по сравне- 
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нию со скоростью движения спутников по орбите и расстоянием, 
проходимым ими за время сближения. Поэтому для повышения точ¬ 
ности кинематических расчетов целесообразно принять за начало 
отсчета центр масс одного из спутников. Систему координат, в ко¬ 
торой рассматривается относительное движение, удобнее связать 
с неуправляемым спутником (базой), так как характер его движения 
известен заранее и является более простым, чем движение управляе¬ 
мого спутника (корабля). Наи¬ 


более употребительны следую¬ 
щие две системы координат. 

1. Орбитальная система коор¬ 
динат (рис. 25.4). Ось ѳх нап¬ 
равлена по касательной к орби¬ 
те базы в сторону движения по¬ 
следней. Ось оу совпадает с на¬ 
правлением геоцентрического 

радиуса-векяора базы # б > т. е. 
радиуса-вектора, имеющего на¬ 
чало в центре Земли. (Это на¬ 
правление называется также 
местной вертикалью базы.) Ось 
ог перпендикулярна к плоскости 
орбиты базы и образует с осями 



ох и оу правую систему. 

2. Для того чтобы охаракте- 


Рис. 25.4 


ризовать вторую систему коор- 

динат, необходимо ввести понятие вектора угловой скорости ли¬ 
нии визирования (под линией визирования, как и прежде, пони¬ 
мается прямая, соединяющая центры масс двух объектов, один из 
которых наводится на другой). Этот вектор (рис. 25.5) нормален 
к поверхности, образуемой линией визирования при ѳе вращении 
в пространстве, и направлен в ту сторону, из которой вращение 
линии визирования видно происходящим против часовой стрелки. 
Показанный на рис. 25.5 вектор 


V» = Ѵ к — Ѵ б , 


(25.1) 


где Ѵ к и Ѵб — векторы скоростей соответственно корабля и базы 
относительно движущейся поступательно системы координат, свя¬ 
занной с центром Земли, мы будем называть вектором взаимной 
скорости. 

Линия визирования вращается относительно инерциального 

пространства, если компонента Ѵ п вектора взаимной скорости, 
нормальная к линии визирования, отлична от нуля. Вторая ком¬ 
понента (ѴѴ) вектора взаимной скорости, направленная вдоль ли¬ 
нии визирования, определяет скорость изменения расстояния ко- 
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рабль — база /?. Величина Ѵ С бл — — $ называется скоростью 
сближения. Модуль вектора угловой скорости линии визирования 
определяется по формуле 

0 = 7^. (25.2) 

Совершенно аналогичным образом можно ввести вектор угловой 
скорости местной вертикали базы со. Его модуль со = ѴУ/? б , а на- 



\ х п при сС+сѵ>0 


Рис. 25.6 

правлен он противоположно оси ог орбитальной системы координат 
(рис. 25.4). 

В частном случае, когда плоскости орбит базы и корабля сов¬ 
падают, вращение линии визирования происходит в плоскости 

хоу (рис. 25.6)* и вектор й перпендикулярен к ней. Его направ- 

* Ось ОЫ, показанная на этом рисунке, неподвижна относительно инер¬ 
циального пространства. 
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ление совпадает с направлением вектора со при 8>0 и противополож¬ 
но ему при 8<0, а модуль равен 

й = |б| = |а-1-со|. (25.3) 

Система координат, связанная с линией визирования и векто¬ 
ром угловой скорости ее вращения (визирная система координат), 
выбирается следующим образом (рис. 25.5). Одна из ее осей (охя) 
направляется по вектору угловой скорости вращения линии визи¬ 
рования. Вторая ось ( ох г ) — по линии визирования в сторону кораб¬ 
ля. Третья ось ( ох п ) образует с первыми двумя правую систему. 
Ее направление совпадает с направлением нормальной компонен¬ 
ты Ѵ„ вектора взаимной скорости. 


6. Уравнения относительного движения 
в орбитальной и визирной системах координат 


Относительное движение в орбитальной системе координат срав¬ 
нительно просто описывается лишь при круговой орбите базы. 
В этом случае справедлива следующая приближенная система диф¬ 
ференциальных уравнений, достаточно точная для практических 
расчетов при К<^Кб- 


х = ѴР Х — 2 <оу, 
у = -|- Ъа?у-\-2ш, ■ 

г = № 2 — <в 2 2 , 


(25.4) 


где ѴР Х , Ѵ7 У , Ѵ7 г — соответственно, проекции ускорения, сообщае¬ 
мого кораблю двигательной установкой, на оси ох, оу и ог. 

Вывод уравнений (25.4) можно найти в [27]. 

Эти уравнения отличаются от уравнений 

* = Ѵ? Х , 

У=^у, 

г - Ѵ г , 

которые имели бы место при движении в свободном пространстве (когда 
система координат о, х, у, г была бы инерциальной), наличием слагаемых 

2сох, — 2соу, За 2 у, — «о 2 2 . 

Чтобы пояснить смысл этих слагаемых, напомним известную из теоре¬ 
тической механики формулу для вектора относительного ускорения № отн , 
компоненты которого х, у, г записаны в левых частях уравнений (25.4): 


^отн-^-^пер-и^р. 

-4 -> —* 

Здесь Ц^абс» ^пер, И^кор — соответственно абсолютное, переносное и корио¬ 
лисово ускорения центра масс корабля. 
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Величины 2 соі и — 2щ — это две компоненты кориолисова ускорения, 
взятые с обратным знаком, а Зсо 2 г/ и — со 2 г—вычисленные с относительной 
погрешностью порядка компоненты векторной разности между состав¬ 

ляющей абсолютного ускорения, вызванной земным тяготением (вторая со¬ 
ставляющая этого ускорения создается двигательной установкой) и перенос¬ 
ным ускорением. 

Система дифференциальных уравнений (25.4) линейная, с по¬ 
стоянными коэффициентами и легко может быть решена аналити¬ 
чески. В отличие от нее система уравнений относительного движе¬ 
ния в визирной системе координат весьма сложна даже при круговой 
орбите базы. Поэтому мы сделаем еще одно упрощающее допущение, 
считая, что корабль движется в плоскости орбиты базы, и при даль¬ 
нейшем изложении будем ограничиваться этим частным случаем 

Если корабль движется в плоскости орбиты базы, то направле¬ 
ние вектора угловой скорости линии визирования, как уже было от¬ 
мечено выше, не может быть произвольным — оно перпендикуляр¬ 
но к плоскости орбиты. Это обстоятельство существенно упрощает 
уравнения относительного движения в визирной системе координат 
и позволяет вывести их из уравнений (25.4), для чего необходимо 
учесть, что орбитальная и визирная системы координат повернуты 
одна относительно другой на угол а вокруг оси, перпендикулярной 
к плоскости орбиты (рис. 25.6). Полученные в результате преобра¬ 
зования координат уравнения имеют вид 


х т = х т а 2 + 2а>х г а 4- За» 2 х т соз 2 а + № г , 
ах г = — 2х г а — 2а>х г — 1,5 (о 2 х г зіп 2а+И 7 „ зі§п (а + со), 


(25.5) 


где \Ѵ„ № п — проекции вектора ускорения, создаваемого двига¬ 
тельной установкой корабля, на оси ох г и ох п соответственно; 


зі§п (а + <в) 


Ф 

+ 1 при а -[- и > 0, 
— 1 при а + со < 0. 


Система (25.5) нелинейна и в общем случае (т. е. при произволь¬ 
ном характере изменения ускорений № г> № п ) не может быть реше¬ 
на аналитически. Однако она удобна для исследования встречи по 
методу параллельного сближения (см. § 25.4), так как позволяет 
непосредственно определить расстояние скорость сближения 

Ѵсбл = — х г и угловую скорость линии визирования Й = | а + со |, 
которые являются основными кинематическими параметрами, конт¬ 
ролируемыми при наведении по этому методу. 

Уравнения относительного движения в орбитальной системе 
координат благодаря простоте их аналитического решения могут 
быть использованы, в первую очередь, для предсказания свободного 
(неуправляемого) движения корабля по известным начальным коор- 
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динатам и скоростям, а также для определения компонент вектора 
начальной относительной скорости, при которых свободное дви¬ 
жение будет удовлетворять заданным условиям. Эта возможность 
положена в основу некоторых кинематических методов наведения. 


§ 25.3. СПОСОБЫ СОЗДАНИЯ УПРАВЛЯЮЩИХ УСКОРЕНИЙ 

Одним из основных требований, которому подчинено проекти¬ 
рование системы управления встречей, является достижение воз¬ 
можно меньшего суммарного веса аппаратуры управления и запаса 
топлива, необходимого для работы маршевых двигателей. Расход 
топлива зависит как от кинематического метода наведения и закона 
управления, определяющих программу изменения управляющих 
ускорений во времени, так и от способа создания этих ускорений. 
Данный параграф посвящен рассмотрению этих способов. 

1. Покажем, как можно определить величину расхода топлива. 
Известно [68], что реактивное ускорение равно 

№дв = — тѴ ист, (25.6) 


где т — масса корабля; — т — секундный расход топлива (ско¬ 
рость уменьшения массы); Ѵ и % ст — скорость истечения газов из соп¬ 
ла маршевого двигателя. 

Рассматривая соотношение (25.6) как дифференциальное урав¬ 
нение относительно т и интегрируя его, получим 


т (і) = т 0 ехр 



(25.7) 


где /п 0 — масса корабля (вместе с топливом) в начале сближения. 
Масса топлива, израсходованного за время і, равна 


т Т = т 0 — 





(25.8) 


Из выражения (25.6) видно, что ускорение 1^ дв , сообщаемое дви¬ 
гателем кораблю, имеющему массу /л, может регулироваться как 
путем изменения скорости истечения газов 1/ ист , так и путем изме¬ 
нения подачи топлива (т. е. путем изменения секундного расхо¬ 
да — /л). Если скорость истечения газов постоянна и тяга регули¬ 
руется путем изменения /л, то 


г 


^дв 



Гдв йі = 


1 

*ист 



(25.9) 
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Величина 


V 


хар 



(25.10) 


называется характеристической скоростью. Ее физический смысл 
ясен из формулы (25.10): так как Ц7 ДВ — модуль ускорения, сообщае¬ 
мого кораблю, то Ѵхар — сумма абсолютных значений всех прираще¬ 
ний скорости, сообщенных кораблю двигателем. Если, например, 
известно, что в процессе сближения двигатель включался п раз на 
небольшие отрезки времени, во время каждого из которых направ¬ 
ление вектора ускорения 1К ДВ в пространстве не изменялось, то 

Ѵхар=|]А Ѵ іг (25.11) 

;=і 

где А Ѵі — модуль приращения вектора скорости корабля в резуль¬ 
тате і-го включения двигателя. 

Нетрудно обобщить понятие характеристической скорости на 
случай, когда двигательная установка корабля состоит из несколь¬ 
ких двигателей, создающих тягу в разных направлениях 

I N 

Ѵх. Р = Г (25.12) 

о *=і 


где N — число двигателей; Ш к — модуль вектора ускорения Ш к , 
сообщаемого кораблю к -м двигателем. 

С учетом соотношения (25.9) из (25.8) получим 


т т = т 0 


1 —ехр 


ѵ 

ѵ хар 

ѵ 

ѵ ист 


(25.13) 


ОбЫЧНО 1 / хар С Кист, ПОЭТОМУ 


ехр 


ѵ 

ѵ хар 

~ѵ 

ѵ ИСТ 



у 

ѵ хар 

у 

ѵ ист 


> 


и вместо (25.13) можно 


записать 



ѵ 


т 0 


хар 


V 


ист 


(25.14) 


Таким образом, расход топлива при постоянной скорости исте¬ 
чения газов полностью определяется характеристической скоростью. 
Поэтому критерием характеристической скорости часто пользуют¬ 
ся для сравнения различных методов наведения по величине рас¬ 
хода топлива и для исследования влияния на него различного рода 
погрешностей системы управления. Этот критерий удобен тем, что 
характеристическую скорость можно найти путем чисто кинемати¬ 
ческого анализа, не зная параметров двигателя. 
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2. Как уже отмечалось в гл. 23, среди всех возможных способов 
создания тяги в требуемом направлении можно отметить два прин¬ 
ципиально различных — полярный и декартовый. Дадим сравни¬ 
тельную оценку этих методов с точки зрения их использования 
в системах управления встречей на орбите. 

Одним из главных недостатков полярного управления является 
необходимость поворота корпуса для изменения направления тяги, 
что приводит к временной задержке в системе управления движе¬ 
нием центра масс. Другим недостатком этого способа является не¬ 
применимость его на этапе причаливания, когда ориентация корпуса 
корабля не может быть произвольной, так как корабль и база долж¬ 
ны быть обращены друг к другу поверхностями, на которых рас¬ 
положены стыковочные узлы. 



Декартовое управление свободно от недостатков, присущих по¬ 
лярному. Однако наличие шести мощных двигателей, тяга каждого 
из которых должна проходить через центр масс корабля, затруд¬ 
няет компоновку корпуса, в частности, усложняется задача разме¬ 
щения на корпусе стыковочных узлов. Кроме того, декартовое уп¬ 
равление несколько менее экономично, чем полярное. Последнее 
положение легко доказывается с помощью формулы (25.12), если 
учесть, что сумма составляющих вектора не может быть меньше его 
модуля. 

Возможны и способы управления вектором тяги, промежуточ¬ 
ные между полярным и декартовым. Рассмотрим вариант двига¬ 
тельной установки корабля, изображенный на рис. 25.7. В этом 
случае необходимы меньшие, чем при чисто полярном управлении, 
углы разворота корпуса, а число двигателей вдвое меньше, чем при 
чисто декартовом управлении. Для создания ускорения в любом 
направлении достаточно повернуть корабль вокруг продольной 
оси на соответствующий угол и подобрать соотношение тяг двига¬ 
телей 1 и 2 или 2 и 3. 

Во многих проектируемых системах управления встречей пред¬ 
полагается использование маршевых двигателей, тяга которых не 
регулируется плавно, а может принимать лишь нулевое или мак¬ 
симальное значение. В этих системах управление состоит в прове¬ 
дении импульсных (весьма коротких по сравнению с временем сбли- 
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жения) коррекций вектора скорости корабля. Величина и направ¬ 
ление каждой коррекции АѴ определяются в соответствии с зако¬ 
ном управления бортовым вычислительным устройством, которое 
управляет системой ориентации корабля и выдает команды на вклю¬ 
чение и выключение двигателей. 

Полярное управление при использовании двигателя, работаю¬ 
щего в режиме «включено — выключено», заключается в совме¬ 
щении линии действия тяги с направлением заданного вектора А V 
приращения вектора скорости корабля. При декартовом управлении 
этот вектор раскладывается на компоненты по трем взаимно пер¬ 
пендикулярным направлениям. Каждая из этих компонент (ДѴі, 
АѴг, АѴз) создается включением соответствующих двигателей 
на время 

ДУх Д1/ 2 Д1/ 3 

' 

Двигательная установка, конструкция которой изображена на 
рис. 25.7, может быть применена в системе управления, имеющей 
два канала: канал управления движением вдоль линии визирования 
и канал управления движением в направлении, перпендикулярном 
к линии визирования. Продольная ось корабля совмещается с ли¬ 
нией визирования, и команды на включение и выключение двига¬ 
телей 1, 2, 3 выдаются в соответствии с требуемыми приращениями 
вектора скорости корабля в направлениях, параллельном и пер¬ 
пендикулярном к линии визирования. 

Учитывая преимущества и недостатки описанных вариантов 
создания управляющих ускорений, можно сделать вывод о целесо¬ 
образности применения следующих комбинированных способов: 

1. На этапе сближения — полярное управление или управле¬ 
ние, промежуточное между полярным и декартовым. Промежуточ¬ 
ное управление возможно при меньшем числе двигателей, чем де- 
картовое, и требует меньших угловых маневров корпуса, чем поляр¬ 
ное. Являющееся главным недостатком полярного и промежуточ¬ 
ного способов управления запаздывание в выполнении команд, 
вызванное разворотами корпуса, на этапе сближения не опасно, 
так как этот этап длится сравнительно долго (^ремя сближения обыч¬ 
но измеряется десятками минут). 

2. На этапе причаливания — декартовое управление. На этом 
этапе требуемые коррекции скорости корабля малы и могут про¬ 
изводиться с помощью маломощных двигателей. Поэтому меньшая 
экономичность декартового управления несущественна (большая 
часть топлива расходуется на этапе сближения). Необходимое чис¬ 
ло таких двигателей сравнительно легко может быть размещено на 
корпусе корабля. Возможно также использование одних и тех 
же двигателей для ориентации и управления движением центра 
масс. 
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§ 25.4. КИНЕМАТИЧЕСКИЕ МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ КОСМИЧЕСКИХ 
КОРАБЛЕЙ 

Как уже говорилось, процесс встречи подразделяется на два 
этапа: сближения и причаливания, задачи управления на которых 
различны. В соответствии с этим различны и требования, предъяв¬ 
ляемые к методам наведения на этих этапах. 


а. Этап сближения 


На этапе сближения, задачей которого является приведение ко¬ 
рабля в зону причаливания, т. е. на расстояние порядка несколь¬ 
ких сотен метров от базы, происходит «гашение» до малой величины 
скорости относительного движения и расходуется большая часть 
топлива. Поэтому величина расхода топлива при заданном времени 
сближения является одним из основных критериев качества метода 
наведения на первом этапе встречи. 

Описанные в литературе методы наведения на этапе сближения 
можно разделить на две группы: 

1) методы наведения, основанные на использовании законов 
движения в орбитальной системе координат или, короче, законов 
орбитального движения; 

2) методы наведения, при которых законы орбитального дви¬ 
жения не используются. 

Перейдем к характеристике этих методов. 


Методы, основанные на использовании законов 

орбитального движения 


Эти методы предполагают знание параметров орбиты базы (при 
круговой орбите — одного параметра а») и наличие на борту кораб¬ 
ля (или базы, в зависимости от способа управления) устройств, 
определяющих координаты л;, у и компоненты вектора относитель¬ 
ной скорости х, у корабля в орбитальной системе координат. 

Наиболее известным из методов этой группы является метод 
двухимпульсной коррекции, который состоит в следующем. По 
измеренным координатам корабля х 0 , у 0 рассчитываются компо¬ 
ненты скорости Хгреб, Угреб» При КОТОрЫХ КОраблЬ, ДВИГЭЯСЬ С ВЫКЛЮ- 
ченным двигателем, через заданное время сближения Т С б Л окажется 
в непосредственной близости от базы, т. е. в начале орбитальной 
системы координат* (рис. 25.8): 


х 


КОН 


= X (Т сбл ) = 0 , 


Укон - У (Пол) — 0. 


* В действительности из-за различного рода погрешностей х кон и у кон 
отличны от нуля, вследствие чего и необходим этап причаливания. 
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Путем сравнения величин лг треб , у хре б с измеренными х 0 , у 0 опре¬ 
деляется вектор приращения скорости корабля 

ДV 7 1 ^ (д^треб Х 0 ) і "I" ( Утреб Уо) І == Д*^ / ”1” Ду /• (25.15) 


После этого производится первая импульсная коррекция, в резуль¬ 
тате которой вектор скорости корабля изменяется на ДѴі. Через 
время Т сбл, когда корабль оказывается в начале орбитальной си¬ 


стемы координат, измеряются конечные компоненты скорости х коп , 




Траектория 
относительного 
движения корабля 


Укон и производится вторая коррекция, в результате которой вектор 
скорости получает приращение 

ДѴ^ 2 = Хкон І Укон/> (25.16) 

и скорость относительного движения становится равной нулю. 
Поэтому второй крректирующий импульс называется тормозящим. 
Продолжительность обеих коррекций весьма мала по сравнению 
с временем сближения, поэтому их можно считать практически 
мгновенными. Если применяется полярное управление, то характе¬ 
ристическая скорость при двухимпульсном методе наведения равна 

Е хар = ДѴ, + ДѴ 2 , (25.17) 

где ДУ Х и ДѴ 2 — модули векторов ДѴ\ и Д1 7 2 , определяемых фор¬ 
мулами (25.15) и (25.16) соответственно. 

Для расчета приращений скорости Д1+, Д1/ 2 используются решения 
системы уравнений (25.4), соответствующие свободному полету (И 7 л: =1і7„=0): 

Уо ) 

х = А'о + 2 — (соз со/ — 1) + 6у 0 (зіп со/ — о)0 + 


+ +® (4зіпсо/ — Зсо/), \ (25.18) 

со 

у = у 0 (4 — 3 соз со/) + — зіп (о/-{-2 —^ (1 — соз со/); 

7 (О (О 
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X ~ х 0 (4 СОЗ 0 )/ — 3) + 6 С 0 у 0 (соз со/ — 1) — 2у 0 зіп со/, 
у — у 0 соз (о/ + 2* 0 зіп со/ + Зсоу 0 ЗІП СО/. 


(25.19) 


Из соотношений (25.18), положив / = Г С б Л , х — у — 0, легко найти требуе¬ 
мые начальные скорости * треб , У тре б* 

л: 0 5ІП(йГ сбл —у 0 [6(07’ сбл 5іпа)7’ сбл —І4(1-С05(о7’ сбл )] /о( . ^ 

^греб-“ Зо,Г сбл зіпшГ сбл -8(1-соз ш Г сбл ) . ( • > 

_ — 2*0 (1 — соз СйГ сбд ) + Уо (4 зіп соГ сбл — 3(оГ сбл соз (оГ сбд ) 

Утреб - ® 3(йГ сбл зіп (йГ сбл — 8 (1 — соз со г сбл ) 


Так как после первой коррекции компоненты скорости корабля становятся 
равными требуемым, то, подставив в выражения (25.19) * треб , у треб вместо 

х 0 , уо и положив і Г сбл , найдем конечные скорости 


_ *о Зіп ( 0 Г сбл — 2 у 0 (1 — соз (йТ сбд ) 
кон - ® 3(і)Т сбл зіп со т сбл - 8 (1 - соз <в т сбл ) ’ 

2*о (1 — соз соГ сбл )— уо (3 шТ сбл — 4 зіп <аГ сбд ) 
= “ ЗшГсбл 5 і п (йГ сбл — 8 (1 — соз ( 0 Г сбл ) 


(25.21) 


Главное преимущество применения метода двухимпульсной кор¬ 
рекции состоит в том, что при времени,сближения, не превышающем 
половины периода обращения базы, обеспечивается меньший рас¬ 
ход топлива по сравнению с другими известными методами. Однако 
он имеет и ряд недостатков, которые можно разделить на две 
группы: 

1) недостатки, вызванные фактическим отсутствием управления 
в течение всего времени сближения (кроме начального и конечного 
моментов); 

2) недостатки, вызванные использованием законов орбитального 
движения. 

Недостатки, относящиеся к первой группе, проявляются в сле¬ 
дующем. При практическом осуществлении двухимпульсного ме¬ 
тода ошибки в величине и направлении первого корректирующего 
импульса неизбежно приводят к промаху, т. е. к тому, что корабль 
через время Гсбл не приходит в начало орбитальной системы ко¬ 
ординат. Неточность корректирующего импульса может быть вы¬ 
звана погрешностями измерительных и вычислительных устройств, 
приближенностью уравнений, заложенных в вычислительные уст¬ 
ройства, неточным знанием параметров орбиты базь*, ошибками 
исполнения команд и т. д. 

Это приводит к тому, что двухимпульсный метод в «чистом» 
виде практически неприменим. Промах может быть уменьшен за 
счет введения нескольких промежуточных коррекций или перехода 
к непрерывному управлению. Каждая последующая коррекция 
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позволяет частично скомпенсировать ошибки, имевшие место при 
предыдущих коррекциях. 

При этом требуемые значения компонент скорости корабля в каж¬ 
дый момент времени і рассчитываются по формулам (25.20), в ко¬ 
торые вместо х'о, у о подставляются текущие измеренные значения 
координат х(і), у((), а вместо Т С бл — время і ост = Т С бл — і, остав¬ 
шееся до конца сближения. 

Существенным недостатком двухимпульсного метода и его моди¬ 
фикаций является также необходимость импульсного гашения от¬ 
носительной скорости в конце сближения. За счет конечной вели¬ 
чины тяги маршевого двигателя, ошибок в определении направления 
-> 

вектора АѴ 2 , задержки включения двигателя и других причин на¬ 
чальные условия для этапа причаливания могут оказаться небла¬ 
гоприятными в том или ином отношении, например относительная 
скорость и расстояние корабля от базы могут оказаться вне допу¬ 
стимых пределов. 

Вторая группа недостатков свойственна всем методам, исполь¬ 
зующим законы орбитального движения. Поэтому, прежде чем 
перейти к ней, рассмотрим один из методов наведения, свободный 
от недостатков, относящихся к первой группе. Этот метод называет¬ 
ся методом затухающего перехвата. В отличие от двухимпульсного 
метода, он требует непрерывного управления. Необходимые зна¬ 
чения компонент относительной скорости л: треб (і)> у треб (і) непрерыв¬ 
но определяются по формулам (25.20), однако в эти формулы 
вместо времени / 0 ст, оставшегося до конца сближения, подставляет¬ 
ся время 

4 т = &(Г сбл -0, (25.22) 


где 0 < к < 1. 

Можно показать, что при таком методе наведения в момент вре¬ 
мени і = Гсбл одновременно обращаются в нуль и координаты 
корабля, и скорость относительного движения, т. е. метод затухаю¬ 
щего перехвата не требует заключительного тормозящего импульса. 
Непрерывное управление позволяет компенсировать ошибки преды¬ 
дущего управления в последующие моменты времени. Непрерывное 
управление может быть заменено несколькими импульсными кор¬ 
рекциями, проводимыми в соответствии с описанной выше логикой. 
Количество их должно подбираться так, чтобы получить достаточно 
малые промах и относительную скорость в конце этапа сближения. 
Подбирая коэффициент к , можно добиться желаемого сочетания ха¬ 
рактера изменения скорости относительного движения в процессе 
встречи и прироста расхода топлива по сравнению с двухимпуль- 
сным методом (метод затухающего перехвата переходит в двухим- 
пульсный при к = 1). 

Отметим теперь некоторые общие недостатки методов, исполь¬ 
зующих законы орбитального движения. 
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1. При осуществлении этих методов необходимо знать параметры 
орбиты базы. Неточное их знание равносильно ошибкам управления. 

2. Сравнительно простые расчетные соотношения для определе¬ 
ния требуемых величин компонент вектора относительной скорости 
получаются только в случае круговой орбиты базы. Построение бор¬ 
тового вычислительного устройства на основе уравнений, учиты¬ 
вающих эллиптичность орбиты базы, усложняет его. Неучет же эл¬ 
липтичности орбиты (т. е. использование при управлении расчетных 
соотношений, справедливых для круговой орбиты) приводит при 
двухимпульсном методе к промаху, а при наведении по методу за¬ 
тухающего перехвата — к возрастанию расхода топлива. 

3. При сближении по методам, использующим законы орбиталь¬ 
ного движения, необходимо наличие на борту устройств, производя¬ 
щих построение орбитальной системы координат. Это усложняет 
бортовую аппаратуру по сравнению с методами, не использующими 
законы орбитального движения. 

Пример 1. 

Определим характеристическую скорость при наведении по методу двух- 
импульсной коррекции для следующих условий: база и корабль выведены на 
общую круговую орбиту радиуса /?б, причем корабль движется по орбите впе¬ 
реди базы на расстоянии Яо'С Кб от нее; время сближения равно половине пе¬ 
риода обращения, т. е. 

® Т сбл= *• 

При указанных условиях имеем 

Хц к і? 0 , у 0 ~ 0 , х$ = уо = 0 . 

Расчеты с помощью формул (25.20), (25.21) показывают, что оба корректи¬ 
рующих импульса проводятся в направлении оси оу и по модулю равны 
1/4 со /? 0 каждый, т. е. 

^хар == ~2 со ^ 0 * 

Для орбит, проходящих на высоте нескольких сотен километров над поверх¬ 
ностью Земли, угловая скорость со имеет порядок 1,2-10 3 Нсек. При началь¬ 
ном расстоянии /? 0 = 30 км находим У хар = 18 м/сек. 


Методы наведения, не использующие законы 

орбитального движения 

Эти методы свободны от перечисленных недостатков, в частно¬ 
сти, для их осуществления нет необходимости иметь на борту по¬ 
строитель орбитальной системы координат. При отсутствии на борту 
орбитальной системы координат измерительные средства позволяют 

получить информацию лишь о векторе взаимной скорости 14з = 

=- 14 — Ѵб и направлении линии визирования (см. рис. 25.5). 

Направление линии визирования (т. е. направление на базу) 
определяется относительно системы, координат, связанной с кор- 
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пусом корабля, с помощью радиотехнических пеленгациониых 
устройств. Модуль направленной вдоль линии визирования компо¬ 
ненты взаимной скорости Ѵ г = | і? | = | Ѵ с сл | тоже может быть не¬ 
посредственно измерен радиотехническим (например, допплеров¬ 
ским) методом. Кроме того, бортовыми измерительными средствами 
могут быть определены направление и модуль вектора угловой 

скорости линии визирования й. По известным расстоянию до базы, 
направлению линии визирования и вектору угловой скорости линии 

визирования могут быть определены направление компоненты Ѵ п век¬ 
тора взаимной скорости (как направление, перпендикулярное 

к линии визирования и вектору П) и ее модуль по формуле 

Ѵ п = О/?. 

Таким образом, на борту корабля может быть построена визир¬ 
ная система координат. Однако знание только взаимной скорости 
не позволяет предсказать движение корабля относительно базы, 
так как ускорения, действующие на корабль в относительном дви¬ 
жении, остаются известными нейолностью*. 

Такая неполнота информации о действующих на корабль силах 
усложняет задачу управления: возникает вопрос о способе выбора 
управляющих воздействий в условиях, когда последствия, к которым 
приведут эти воздействия, не могут быть предсказаны точно. Это 
делает методы наведения второй группы принципиально неопти¬ 
мальными с точки зрения расхода топлива. 

Так как относительное движение предсказать невозможно, то 
для обеспечения сближения (т. е. уменьшения расстояния между 
кораблем и базой) целесообразно потребовать совпадения в каждый 

момент времени вектора взаимной скорости 1/ вз с линией визиро¬ 
вания при одновременном выполнении условия к<С 0, т. е. Ѵ С бл^>0. 
Это означает, что нормальная компонента Ѵ п вектора взаимной ско¬ 
рости должна быть равна нулю, а следовательно, должна быть равна 
нулю и угловая скорость вращения линии визирования = Ѵ п /К- 
Таким образом, мы пришли к выводу о целесообразности примене¬ 
ния метода параллельного сближения при управлении встречей 
спутников на орбите, если имеющаяся информация об относитель¬ 
ном положении корабля и базы недостаточна для использования за¬ 
конов орбитального движения. 

Все системы управления встречей, основанные на отказе от ис¬ 
пользования законов орбитального движения, тем или иным спо¬ 
собом приближенно реализуют метод параллельного сближения. 

* Они зависят от направления линии визирования по отношению к осям 
орбитальной системы координат, которое в случае совпадения плоскостей ор¬ 
бит базы и корабля характеризуется углом а [см. рис. 25.6 и систему уравне¬ 
ний (25.5)], а этот угол не может быть определен, если на борту корабля нет 
построителя орбитальной системы координат. 
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Принципиальное отличие метода параллельного сближения при 
управлении встречей на орбите от аналогичного метода управления 
реактивными снарядами заключается в необходимости управления 

скоростью сближения Ѵсбл = — і? и обеспечения малой ее величи¬ 
ны в конце сближения. При выборе закона изменения скорости 
сближения в процессе встречи принимается во внимание влияние 
этого закона на расход топлива и другие наиболее важные показа¬ 
тели, например время сближения. 

Пример 2. 

Пусть скорость сближения уменьшается пропорционально расстоянию 
между кораблем и базой, т. е. по закону 

1 

V сбл = — Я = Я —, т — сопзі > 0. (25.23) 

Примем, что этап сближения заканчивается на расстоянии в 100 раз мень¬ 
шем, чем начальное расстояние (например, при уменьшении его с 30 км до 
300 м). Интегрируя (25.23), находим 

Я (0 = /? 0 е х , (25.24) 

откуда следует, что Я (0 = 0,01 Я 0 при і = т 1п 100, т. е. время сближения 
равно 

Гсбл = Т 1 п 100 ^4,6т. (25.25) 


Пример 3. 

Определим характеристическую скорость для метода параллельного 
сближения при законе изменения скорости сближения вида (25.23) при тех 
же начальных условиях и времени сближения, что и в примере 1. Управляю¬ 
щие ускорения в направлениях, параллельном линии визирования и перпен¬ 
дикулярном к ней, создаются разными двигателями (рис. 25.7), причем все 
двигатели допускают плавное регулирование тяги в неограниченных 
пределах. 

Управление сближением производится по следующему алгоритму. 

1. В начале сближения проводятся две импульсные коррекции: 

а) с помощью двигателя 2 гасится до нуля нормальная составляющая 
вектора взаимной скорости (при заданных начальных условиях ока 
равна (дЯо)‘> 

б) с помощью двигателя 3 начальная скорость сближения, равная нулю, 
увеличивается до величины 



4,6# 0 ^ 4^ 

^"сбл я 


(дЯ 


0 


[см. формулы (25.23) и (25.25)]. 

Расход топлива на эти импульсные кофрекции пропорционален харак¬ 
теристической скорости 

4,6 

ДКі = со# 0 + “ соЯ 0 ж 2,46 соЯ 0 . 

Ту 


2. В течение всего времени сближения проводится непрерывное управ¬ 
ление тягой двигателей /, 2, 3 : 

а) с помощью двигателя 2 поддерживается на нулевом уровне угловая 
скорость линии визирования; 

22 * 
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б) с помощью двигателей 1 и 3 выдерживается зависимость (25.23) с коэф¬ 
фициентом т = л/4,6(о. 

Этому этапу соответствует характеристическая скорость 

Г сбл 

ДУ2- I іѵ г (і)+Ѵ, 

о 

Зависимости №і(0 + №в(0 и (0 нетрудно найти из уравнений (25.5), 
учитывая, что 

(0 + ^ з (0 = 1 ( 01 , 

^2 (0 = 1^л(0|. 

Для этого в (25.5) нужно подставить х г {і) = /? (0 [формула (25 24)] и вы- 
ражение для а (/), найденное из условий а 0 = -т,-, Й — | а о | = 0. 
Выполнив необходимые расчеты, найдем 

А І /2 ж 1 ,53со/? 0 - 

Полная характеристическая скорость равна 

Ѵ^хар == & Ѵ -±-\- & Ѵ % ^ 4соі?0, 

что в 8 раз превышает результат, полученный в примере 1 для метода двухим 
пульсной коррекции. Такая большая разница объясняется как неоптималь¬ 
ностью метода параллельного сближения (которая обусловлена, в частности, 
произвольным выбором закона изменения скорости сближения), так и тем 
что в примере 1 предполагалось использование более экономичного поляр¬ 
ного управления. Проведенное сравнение справедливо лишь для одного 
конкретного варианта начальных условий сближения. Если сравнить методы 
двухимпульсной коррекции и параллельного сближения при наихудших для 
каждого метода начальных условиях, то окажется, что метод двухимпульсной 
коррекции дает значительно меньший, чем в 8 раз, выигрыш в расходе топ¬ 
лива. 

Итак, основными преимуществами метода параллельного сбли¬ 
жения являются возможность его осуществления с помощью более 
простой аппаратуры и возможность сближения при неизвестных па¬ 
раметрах орбиты базы. Главный недостаток — больший расход 
топлива, чем при наведении по методам, использующим законы ор¬ 
битального движения. 

Этап причаливания 

На этапе причаливания, конечной целью которого является до¬ 
стижение совпадения стыковочных узлов корабля и базы при нуле¬ 
вой относительной скорости, метод наведения должен налагать 
определенные условия не только на кинематические соотношения, 
описывающие относительное движение центров масс корабля и 
базы, но и на взаимную ориентацию их корпусов. Рассмотрим от¬ 
дельно задачи управления взаимной ориентацией и движением 
центра масс корабля. 

1. Принципиально достаточно управлять ориентацией корпуса 
только корабля, однако выполнение стыковки облегчается, если 
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одновременно производится управление ориентацией корпусов как 
корабля, так и базы (в противном случае могут потребоваться слож¬ 
ные маневры корабля вокруг базы). 

Корпусы корабля и базы должны ориентироваться по осям одной 
и той же системы координат так, чтобы их стыковочные узлы были 
направлены навстречу друг другу. Например, производя измерения 
как со стороны корабля, так и со стороны базы, можно определить 
направления линии визирования и вектора угловой скорости ее 



вращения. Задача взаимной ориентации после этого сводится к до¬ 
стижению совпадения соответствующих осей корпусов корабля и 
базы с этими опорными направлениями (рис. 25.9). 

В том случае, когда стыковочные узлы обладают осевой сим¬ 
метрией, задача ориентации упрощается и состоит в обеспечении 
совпадения продольных осей корабля и базы с линией визирования. 

2. В силу необходимости осуществления «мягкой» встречи одним 
из основных требований, предъявляемых к кинематическому методу 
наведения на этапе причаливания, является требование наимень¬ 
шей чувствительности к погрешностям измерительных средств и 
отклонениям параметров системы от номинальных значений. 

§ 25.5. ФУНКЦИОНАЛЬНЫЕ И СТРУКТУРНЫЕ СХЕМЫ СИСТЕМ 
УПРАВЛЕНИЯ СБЛИЖЕНИЕМ 

В отличие от общих функциональных схем, изображенных на 
рис. 25.2, 25.3, описанные далее схемы составлены с учетом кон¬ 
кретных методов наведения и законов управления и отражают свя¬ 
занные с этим особенности взаимодействия радиотехнических уст¬ 
ройств с другими узлами бортовой аппаратуры. Эти схемы являются 
результатом обобщения имеющихся в литературе [17, 113, 126, 
130, 131] сведений по различным системам управления встречей на 
этапе сближения. 
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а. Системы, в которых применяются методы наведения 
с использованием законов орбитального движения 


Сначала рассмотрим схему, изображенную на рис. 25.10, в ко¬ 
торой предусмотрено управление встречей по способу самонаведе¬ 
ния. В качестве кинематического метода наведения выбран метод 
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Радио¬ 
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ответчик 


к 7 - 
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г д - Датчики положения равносигналь- 
6 леия щи и н[) р оси л0кат0 р а относительно 
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устройство 

Команда включения маршевого 

' - двигателя и акселерометра 

- і— -- 

- — Сравнивающей —^ Интегрирующий ^ 

Команда устройство Ц=_ акселерометр 

выклю чения іі - 1 - 1 "л, ~77\ - 

маршевого | •* и/ дв дг 

двигателя „ ,1 



Рис. 25.10 

затухающего перехвата. Способ управления направлением тяги — 
полярный. 

На борту корабля находится устройство, производящее построе¬ 
ние опорной системы координат о', х', у', г', оси о'у', о'х', о'г' кото¬ 
рой направлены соответственно по местной вертикали корабля, по 
перпендикуляру к ней в плоскости орбиты в сторону движения ко¬ 
рабля и по перпендикуляру к плоскости орбиты. 
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Для построения опорной системы координат достаточно найти 
направления хотя бы двух ее осей, например о'у' и ог '. Распро¬ 
страненным способом определения направления местной вертикали 
(оси о'у') является сканирование горизонта с помощью приемников 
инфракрасного излучения (рис. 25.11). Благодаря наличию резкого 
контраста между инфракрасным излучением Земли и окружающего 
ее пространства направления касательных к поверхности Земли 
О'А и О'В могут быть определены достаточно точно. Ось сканиро¬ 
вания (перпендикулярная к плоскости рис. 25.11) и биссектриса 
О'С угла АО'В определяют плоскость, проходящую через центр 
Земли. Местная вертикаль корабля мо¬ 
жет быть получена как линия пересече¬ 
ния двух таких плоскостей, построен¬ 
ных с помощью двух сканирующих уст¬ 
ройств, оси сканирования которых вза¬ 
имно перпендикулярны. 

Один из возможных способов опре¬ 
деления направления оси о'г' иллюст¬ 
рируется рис. 25.12. Ось рамки Р ги¬ 
роскопа непрерывно поддерживается 
совпадающей с направлением верти¬ 
кали оу. Вследствие вращения послед¬ 
ней с угловой скоростью со на ось рамки 
со стороны подшипников действует вра¬ 
щающий момент, вектор которого М на¬ 
правлен в тѵ же сторону, что и векторе* 

Составляющая вектора М, перпендику¬ 
лярная к плоскости рамки Р, вызывает прецессию гироскопа вокруг 
оси о'у'. Поэтому ось вращения ротора гироскопа устанавливается 
параллельно оси о'г'. 

Радиолокатор корабля, работающий совместно с ответчиком 
находящимся на базе, осуществляет слежение за базой по угловым 
коодинатам и дальности. С помощью системы датчиков определяются 
углы т], ^ между равносигнальной осью локатора и осями о'х', 
о'у ', о'г' соответственно. С точностью, зависящей от погрешностей 
углового сопровождения, эти углы определяют направление линии 
визирования относительно опорной системы координат. В силу 
малости по сравнению с радиусом орбиты расстояния между базой 
и кораблем направления осей о'х ', о'у'^о'г' незначительно отличают¬ 
ся от направлений соответствующих осей орбитальной системы 
координат с началом в центре масс базы о (рис. 25.13). Поэтому ко¬ 
ординаты корабля в орбитальной системе могут быть приближенно 
записаны следующим образом*: 

X ^ — і?С05^, У ^ — Р С05 У). 

* Мы ограничиваемся записью выражений только для х и у, так как рас¬ 
сматриваем случай совпадения плоскостей орбит корабля и базы. 
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По найденным координатам*, у и времени, оставшемуся до сбли¬ 
жения, вычислительное устройство определяет требуемые компонен¬ 
ты относительной скорости корабля * треб , у тр еб- При этом использу¬ 
ются формулы (25.20) и (25.22). Требуемые компоненты скорости 

сравниваются с текущими *, у, определенными путем приближен- 




Рис. 25.13 


ного дифференцирования * и у, и вычисляется модуль вектора откло¬ 
нения скорости корабля от требуемой 

АѴ (/) = (* *треб) (у Утреб) • 

Маршевый двигатель корабля работает в режиме «включено- 
выключено», поэтому управление движением производится путем 
нескольких импульсных коррекций. Система ориентации, работаю¬ 
щая по командам вычислительного устройства, придает кораблю 

такое положение в пространстве, при котором вектор тяги Р мар¬ 
шевого двигателя направлен противоположно вектору А V 
(рис. 25.14), т. е. 



~ ^треб 

АѴ 


СО 8 у = 


У — Утреб 
АѴ 
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В момент, когда непрерывно вычисляемая величина АУ сов¬ 
падает с установленным пороговым значением А Упор, сравнивающее 
устройство включает маршевый двигатель и интегрирующий аксе¬ 
лерометр. Выходное напряжение последнего пропорционально ин¬ 
тегралу от ускорения, сообщаемого двигателем кораблю, т. е. при¬ 
ращению скорости корабля. В момент, когда рассогласование между 
истинной и требуемой скоростями относительного движения ликви¬ 
дируется, т. е. выходное напряжение акселерометра соответствует 
А Упор, маршевый двигатель выключается. Использование показаний 
акселерометра (а не непосредственно результатов измерения пара- 



Рис. 25.14 


метров относительного движения) гарантирует выключение двига¬ 
теля в нужный момент независимо от качества радиосвязи во время 
проведения коррекций. 

От величины АУ пор зависит, насколько реальная траектория 
корабля будет отличаться от идеальной кинематической траекто¬ 
рии сближения по методу затухающего перехвата. С этой точки 
зрения ее желательно уменьшать. Однако это потребует более час¬ 
того включения двигателя (в пределе при А Упор-* 0 потребуется не¬ 
прерывное управление). Двигатели же с нерегулируемой тягой 
допускают ограниченное число включений и выключений. Поэтому 
величина АУ П о Р должна выбираться компромиссным путем. Так 
как скорость относительного движения при наведении по методу 
затухающего перехвата уменьшается в процессе сближения, то 
может оказаться целесообразным и постепенное уменьшение до¬ 
пустимого отклонения относительной скорости АУ пор . 

При наведении на себя функциональная схема имеет вид, изоб¬ 
раженный на рис. 25.15. В этом случае радиолокатор, вычислитель¬ 
ное устройство и датчик времени размещены на базе, а радиолока¬ 
ционный ответчик — на корабле. Как и при самонаведении, на ко¬ 
рабле необходим построитель опорной системы координат о', х\ 
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у', г'. На базе устанавливается устройство, производящее построе¬ 
ние орбитальной системы координат. Команды, управляющие си¬ 
стемой ориентации и маршевым двигателем корабля, передаются по 


іа за 



Рис. 25.15 


командной радиолинии (КРЛ). Построение опорной системы ко¬ 
ординат о', у', г' на корабле необходимо для исполнения команд 

ориентации. 
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б. Система наведения по методу параллельного 
сближения 

Как и в примере 3 (§ 25.4), предположим, что корабль имеет три 
маршевых двигателя (рис. 25.7), но будем считать, что тяга их не 
может регулироваться плавно. Одна из возможных схем системы 
самонаведения изображена на рис. 25.16. 

Радиолокатор, установленный на борту корабля, позволяет 
определять расстояние корабль — база і?, скорость сближения 



Рис. 25.16 


Ѵ С бл— —и углы ^ и г), характеризующие щаправление линии 
визирования в системе координат о к , х к , у к , г к , связанной с кор¬ 
пусом корабля (это углы между линией визирования и плоско¬ 
стями о к х к г к и о к у к х, к соответственно, см. рис. 25.17). 

С помощью каналов системы ориентации, управляющих угловы¬ 
ми движениями корабля вокруг осей о к у к и о к г к , осуществляется 
слежение продольной оси корпуса о к х к за линией визирования, 
т. е. углы т] и 2; поддерживаются малыми. Датчики угловых ско¬ 
ростей (ДУС-у и ДУС- 2 ) определяют угловые скорости вращения 
корпуса (Оу, (о г вокруг осей о к у к и о к г к соответственно. При идеаль¬ 
ном слежении за линией визирования (т. е. при т} = % = сопзі = 0) 
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продольная ось корпуса корабля вращалась бы относительно 
инерциального пространства с той же угловой скоростью, что и ли¬ 
ния визирования. В этом случае проекции вектора угловой скорости 

линии визирования ^ на оси о к у к и о к г к — и Й 2 (рис. 25.18) 
были бы равны с Оу и со 2 соответственно. Но в действительности 
углы 2; и т] не равны нулю и не постоянны, хотя и малы. Поэтому 
при определении компонент вектора угловой скорости линии визи¬ 



рования необходимо учитывать величины производных углов т] и 
Учитывая показанные на рис. 25.17 направления отсчета этих 
углов, можно записать 

й у «со у — ті, * 
й 2 ^ (0 2 — І. 

В качестве датчиков угловых скоростей корпуса могут быть ис¬ 
пользованы двухстепенные гироскопы [19]. 



С помощью третьего канала системы ориентации, управляющего 
угловыми движениями корпуса вокруг продольной оси о к х к , ко¬ 
рабль ориентируется так, чтобы выполнялись условия & 2 = О, 
&у ;> 0. При этом вектор угловой скорости линии визирования на- 

* Каждое иа этих выражений точно, когда не входящий в него угол равен 
нулю, например = (Од, — при С = 0. 
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правлен по оси о к у к и модуль его равен компоненте Вектор тяги 

двигателя 2 (Р 2 ) оказывается направленным противоположно нор¬ 
мальной компоненте вектора взаимной скорости (рис. 25.19). 

Кроме принципа измерения угловой скорости вращения линии 
визирования, принятого в описываемой системе, возможны и другие, 
например с помощью антенны со следящим гироприводом (способ, 
аналогичный тому, который используется в головках самонаведения 
ракет). Основным преимуществом такого способа является то, что 
величина угловой скорости линии визирования получается непо¬ 
средственно в виде напряжения, снимаемого с одной из точек си¬ 
стемы сопровождения базы по углу (см. § 6.5), а не в результате вы¬ 



читания выходных напряжений двух устройств, работающих на со¬ 
вершенно разных принципах (угломерного канала радиолокатора 
с дифференцирующим устройством и ДУЙ), характеристики которых 
могут оказаться существенно различными. Поэтому в системе со 
следящим гироприводом принципиально достижима большая точ¬ 
ность измерения угловой скорости вращения линии визирования. 
Однако она содержит ряд механических узлов и потому значитель¬ 
но сложнее в конструктивном отношении, а это обстоятельство 
не может не приниматься во внимание при оценке системы, пред¬ 
назначенной для работы в условиях космического пространства. 

Двигатель 2 включается в момент совпадения величины 
с установленным верхним пороговым значением Й в . Так как его 

тяга направлена противоположно вектору Ѵ п , то последний начи¬ 
нает уменьшаться, а следовательно, уменьшается и величина = 
= й. Тогда, когда она становится равной нижнему порогу І2 Н , 
двигатель 2 выключается*. Операция сравнения осуществляется 

* Здесь мы рассматриваем вариант управления без интегрирующего ак¬ 
селерометра. В случае применения акселерометра выключение двигателя 2 
должно производиться после уменьшения нормальной компоненты вектора 
взаимной скорости на величину &Ѵ п = (& в — Й Н )Я, где К — измеренное 
значение расстояния корабль — база. 
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пороговым устройством ПУ-2. Таким образом, закон управления 
двигателем 2 (зависимость ускорения в направлении оси о к г к от 
измеренного значения П у ) имеет вид релейной характеристики с ги¬ 
стерезисом (рис. 25.20). Характер изменения величины & у во 
времени показан на рис. 25.21. Участки резкого уменьшения 
соответствуют полету с включенным двигателем 2, который сообщает 
кораблю ускорение \У, Ь значитель- 



Рис. 25.20 Рис. 25.21 


Измеренные значения расстояния 7? и скорости сближения Ѵ с вл = 

= — К подаются на пороговые устройства ПУ-1 и ПУ-3, логика 
работы которых поясняется рис. 25.23. В процессе свободного (не¬ 
управляемого) полета корабля точ¬ 
ка а, изображающая соотноше¬ 
ние между расстоянием и скоро¬ 
стью сближения, может двигаться 
по фазовой траектории вида 1 или 
3, в зависимости от того, каково 
действие ускорений вдоль линии 
визирования (слагаемые в правой 
части первого уравнения системы 
(25.5), пропорциональные х г ) — 
«ускоряющее» или «тормозящее», 
т. е. от их знака (при отсутствии 
этих ускорений траекторией точки 
а является горизонтальная пря¬ 
мая 2: К = сопзі). При достижении точкой а линий I или III сра¬ 
батывает одно из пороговых устройств (ПУ-1 или ПУ-3) и включает¬ 
ся соответствующий маршевый двигатель. Поэтому линии I и III 
называются линиями включения. После включения двигателей 1 
или 3 точка а быстро движется в сторону средней линии II 
(рис. 25.23). Во время работы двигателей 1 и 3 (т. е. во время про¬ 
дольных коррекций) заметно изменяется скорость сближения, рас¬ 
стояние же в силу непродолжительности коррекций изменяется не¬ 
значительно. В момент достижения точкой а линии II коррекция 
прекращается. Поэтому эта линия называется линией выключения. 
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Из описанной логики работы пороговых устройств ПУ-1 и ПУ-3 
следует, что закон управления двигателями 1 и 3 (т. е. зависимость 
ускорения в направлении оси о к х к от соотношения между расстоя¬ 
нием и скоростью сближения) имеет вид релейной характеристики 

с гистерезисом (рис. 25.24, а), параметры которой і?0), #( 2 ), /?(3) 
зависят от измеренного значения расстояния (рис. 25.24, б). 


Усбл 



Рис 25.23 

Описанный способ реализации метода параллельного сбли¬ 
жения имеет чисто иллюстративный характер. Очевидно, что ли¬ 
нии включения и выключения не обязательно должны быть прямыми, 



Рис. 25.24 


а пороги Йв и й н могут изменяться в процессе сближения. Вид 
законов управления и их параметры выбираются такими, чтобы оп¬ 
тимизировать систему по заданному критерию (например, расходу 
топлива) при известных ограничениях (например, ограничениях на 
время сближения, количество корректирующих импульсов и т. д.). 
Кроме того, при выборе законов управления нужно учитывать ожи¬ 
даемые погрешности измерительных средств и особенности функцио¬ 
нирования системы управления. Например, логика работы описан¬ 
ной системы требует выполнения условия 0. Если порог & н 

ниже уровня ошибок измерения угловой скорости линии визиро- 
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вания, то в конце корректирующего импульса возможен переход 
у через нуль (рис. 25.22). В каждом таком случае по окончании 
коррекции потребуется разворот корпуса корабля вокруг продоль¬ 
ной оси' на 180°, которого можно было бы избежать при правильном 
выборе порога Й„. 

в. Структурная схема системы параллельного 
сближения 

Рассмотренные функциональные схемы лишь иллюстрируют прин¬ 
цип действия систем управления встречей. К математическому ана¬ 
лизу системы управления встречей как замкнутой системы автома¬ 



тического регулирования можно приступить только тогда, когда 
известна ее структурная схема. В качестве примера составим струк¬ 
турную схему системы параллельного сближения, описанной выше. 

С целью упрощения предположим, что измерительные средства 
корабля обеспечивают точное определение направления вектора 
угловой скорости линии визирования, а система ориентации идеаль¬ 
но ориентирует ось о к у к корабля в этом направлении. Благодаря 
этому векторы тяги всех трех маршевых двигателей лежат в пло¬ 
скости орбиты (рис. 25.25). Такое предположение позволяет огра¬ 
ничиться рассмотрением работы лишь одного угломерного канала 
(измеряющего угол т), рис. 25.17) и одного канала системы ориен¬ 
тации (управляющего угловыми движениями корабля вокруг 

ОСИ Ок Ук). 

Структурная схема системы управления сближением состоит 
из трех частей, взаимодействие которых показано на рис. 25.26. 
Первая часть включает в себя измерительные средства и исполни¬ 
тельные устройства (маршевые двигатели и двигатели системы ориен¬ 
тации). Входными величинами этой части схемы являются парамет¬ 
ры, непосредственно измеряемые бортовыми измерительными сред¬ 
ствами: расстояние и его производная /?, угол между линией ви- 
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зирования и продольной осью корабля г), угловая скорость враще¬ 
ния корпуса о) у. Выходные величины — ускорения, создаваемые 
двигателями 1, 2,3 в направлениях осей о к х к и о к г к , и угловое уско¬ 
рение вокруг оси о к у к , создаваемое двигателями системы ориен¬ 
тации. 

Второй^и третьей частям структурной схемы не соответствуют 
какие-либо реально существующие элементы. Одна из них (звено 
«Динамика вращательных движений корпуса») связывает выходную 
величину исполнительных двигателей системы ориентации — угло¬ 
вое ускорение корпуса корабля г у — с результатом действия этого 



Рис. 25.26 

ускорения — угловой скоростью вращения корпуса корабля и из¬ 
менением положения продольной оси корпуса в пространстве 
(угла Ѳ, рис. 25.25). Другая (кинематическое звено) отражает гео¬ 
метрические соотношения, складывающиеся в пространстве при 
относительном перемещении центров масс корабля и базы. Она свя¬ 
зывает математически выходные величины системы управления дви¬ 
жением центра масс корабля (ускорения, сообщаемые кораблю мар¬ 
шевыми двигателями) с величинами, являющимися входными для 
измерительных средств, определяющих расстояние и скорость сбли¬ 
жения, и углом б, характеризующим направление линии визиро¬ 
вания относительно неподвижной оси ОЫ (рис. 25.25). 

Рассмотрим все три части структурной схемы несколько более подробно. 


1. Измерительные средства и исполнительные устройства 


Нетрудно заметить, что пороговым устройствам ПУ-2 и ПУ-3 вместе 
с двигателями / и 3 , реализующим изображенный на рис. 25.24 закон управ¬ 
ления ускорением ѴР ХК , соответствует эквивалентная схема рис. 25.27. На 

два входа этой схемы поступают измеренные значения расстояния и скорости 
23 Зак/2072 
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сближения, которые в отличие от истинных величин Я н Я обозначены теми • 
же буквами со значком (*), Пороги срабатывания релейного элемента по¬ 
стоянны и равны величинам, обратным угловым коэффициентам линий вклю¬ 
чения и выключения (рис. 25.24): Поэтому входной величиной ре- 

Т 1 т 2 т з 

лейного элемента является отношение 

1 _ _ Я* 

т* /?*’ 

Эквивалентом порогового устройства ПУ-2 совместно с двигателем 2 
является релейный элемент с характеристикой, изображенной на рис. 25.20. 
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Рис. 25.27 


На его вход подается измеренное значение компоненты вектора угловой 
скорости линии визирования 

/-Ѵ ф Ф ф 

где со* — измеренное значение угловой скорости корпуса соу; т]* — значение 

производной угла г|, полученное путем приближенного дифференцирования 
измеренной величины г|*. 

Учитываемый нами канал системы ориентации должен обеспечивать сле¬ 
жение продольной оси корпуса за линией визирования. В простейшем случае 

сигнал, управляющий двигателями си¬ 
стемы ориентации, представляет собой 
линейную комбинацию измеренных зна¬ 
чений угла г) и его производной 

У _= г*-{-кг*. 



Упр 

Если предположить, что в системе 
ориентации используются безынерцион¬ 
ные двигатели с нерегулируемой тягой, 
то в простейшем случае закон управ¬ 
ления ими (т. е. зависимость углового 
ускорения Еу от управляющего сигна¬ 
ла) имеет вид релейной характеристики с гистерезисом (рис. 25.28). Это 
обеспечивает поддержание угла г| в заданных пределах вблизи нуля. 

Радиотехнические измерительные средства, как следует из описания прин¬ 
ципа действия системы (п. б настоящего параграфа), должны иметь канал из¬ 
мерения дальности Я, канал измерения скорости сближения Ѵ С бл — — Я и 
два угломерных канала, из которых мы рассматриваем только один — 
измеряющий угол г|. 

С учетом всего сказанного первую часть структурной схемы системы 
управления сближением можно изобразить в виде, показанном на рис. 25.29. 
Для того чтобы с помощью этой схемы можно было производить расчеты, 
нужно задать передаточные функции радиотехнических измерительных уст- 
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Рис. 25.29 


Белый шум 



параметра 

Рис. 25.30 





Рис. 25.31 
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ройств, ДУСа, дифференцирующего устройства, а также численные значения 
параметров всех элементов схемы. 

Радиотехнические измерительные устройства, учитывая в самом первом 
приближении их динамические свойства и действие собственного шума, можно 
представить линейными инерционными звеньями и источниками белого шума 
определенной спектральной плотности (рис. 25.30). Одна из возможных схем 
приближенного дифференцирования изображена на рис. 25.31. Для такого 
дифференцирующего устройства нетрудно найти передаточную функцию 


^Сдиф (Р) — 



Датчик угловой скорости о+сточки зрения его динамических свойств можно 
представить [19] в виде колебательного звена с передаточной функцией 

1 _ 

К ДУС (р) “ 1 +Сі р + С 2 р 2 


2. Звено «Динамика вращательных движений корпуса» 

Выходные величины этого звена [со у и угол & (рис. 25.25)] связаны 
с входной величиной — угловым ускорением г у следующими очевидными 
соотношениями: 

<ду — +> ^ == &у 

Этим соотношениям соответствует структурная схема рис. 25.32. 



Рис. 25.32 


3. Кинематическое звено 

Для описания относительного движения корабля и базы можно исполь¬ 
зовать уравнения (25.5). Их решение дает величины х г = Я, Хч==Я и угол а, 
с которым угол б, определяющий положение линии визирования относительно 
неподвижной оси Ок, связан соотношением 

О — Л —|— (О. 

Так как входными величинами кинематического ЗЕена являются не ускоре. 

ния ѴР Г и № п зі§п (а + а>), входящие в уравнения (25.5), а ускорения № хк 
и № гКі то к уравнениям (25.5) следует присоединить следующие соотно¬ 
шения, выражающие № г и № л $і§п (а+ю) через ѴР ХК и 

№ г = № хК 005 7]+ И? гк 5ІПТ], 

№ п 8І § П (а + ю) = — № 2К С05 7) + №+ к 5ІП 7], 

которые в силу малости угла т] можно упростить 

Ѵ я Зівп (а + ©) « - Г гк + туу хк . 
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Уравнения кинематического звена тоже можно представить в виде 
структурной схемы, содержащей кроме типовых линейных звеньев и нелиней¬ 
ных звеньев с одним входом также нелинейные звенья с двумя входами, ко¬ 
торые осуществляют операции перемножения и деления. 

Таким образом, мы располагаем данными для составления полной (в пре- 
делах принятых упрощающих допущений) структурной схемы системы па¬ 
раллельного сближения. Даже не собирая воедино рассмотренные узлы этой 
схемы, видно, что, несмотря на значительное число упрощений, она весьма 
сложна. Для нее характерно большое количество перекрестных и обратных 
связей, а также наличие ряда существенно нелинейных элементов. Из-за 
отсутствия общих аналитических методов исследования подобных систем 
анализ процесса сближения производится в основном путем электронного 
моделирования и с помощью численных расчетов на цифровых вычислитель¬ 
ных машинах. - 

В заключение отметим, что материал данной главы нужно рас¬ 
сматривать лишь как введение в круг основных идей, связанных 
с развивающейся сложной областью техники — управлением встре¬ 
чей и стыковкой космических аппаратов. 

Контрольные вопросы 

1. Сопоставьте задачи управления встречей на орбите и перевода спутника 
с одной орбиты на другую. 

2. Дайте сравнительную характеристику различных способов управле¬ 
ния встречей космических аппаратов на орбите. 

3. Охарактеризуйте орбитальную и визирную системы координат. 

4. Что такое характеристическая скорость? Что она характеризует? 
Как использовать понятие характеристической скорости для сравнения по 
экономичности различных способов создания управляющих ускорений? 

5. Какой информацией необходимо располагать для управления сбли¬ 
жением по методу двухимпульсной коррекции? Каковы основные недостатки 
этого метода? 

6. В чем состоят недостатки метода параллельного сближения? Чем они 
вызваны? 

7. Каковы основные требования, предъявляемые к методу наведения 
на этапе причаливания? 

8. Опишите принцип действия системы управления встречей при наве¬ 
дении по методу затухающего перехвата. 

9. Как осуществляется управление ориентацией корабля при наведении 
по методу параллельного сближения? 

10. Объясните (качественно), как влияют погрешности радиотехнических 
измерительных средств при различных методах наведения на: 

а) работу системы ориентации корабля; 

б) на моменты проведения коррекций и величину корректирующих 
импульсов. 

Литература [17, 19, 27, 68, 112, 113, 126, 130, 131]. 
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